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基于RQL燃烧高温升燃烧室淬熄区混合特性研究
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摘要：为了将富油/淬熄/贫油（RQL）燃烧技术运用于高温升燃烧室设计，优化淬熄区设计以达到最佳混合性

能。本文采用数值模拟的方法，在常温、常压状态下对不同燃烧室压损、射流与主流流量比、淬熄孔及旋流器结

构下的淬熄区混合性能进行研究。研究结果表明，淬熄孔存在最佳孔间距使得淬熄区内的混合性能达到最优。

淬熄区内的混合性能随着淬熄孔的轴向位置后移而逐渐减弱。淬熄孔射流与头部气流的流量比增大，淬熄区内

的混合性能增强，但存在临界值。在相同的流量比状态下，增加淬熄孔孔径有利于淬熄区内混合性能的增强。

燃烧室湍流强度的提高有利于促进淬熄区内的快速混合。当淬熄孔位于 H/2时，采用交错排列和三孔对称排

列，淬熄区具有较好的快速混合效果。采用对称排列时，增加淬熄孔数同时减小单孔面积不利于淬熄区内气流

的快速混合。
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Research on Mixing Performance in Quenching Zone of High Temperature

Rise Combustor Based on RQL Combustion
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Abstract: In order to apply rich/quenching/Lean（RQL） combustion technology to the design of high
temperature rise combustor， the design of quenching zone was optimized to achieve the best mixing
performance. The numerical simulation method was used to study the mixing performance with different
pressure loss，jet to mainstream flow ratio，quenching hole and swirler structure under normal temperature
and atmospheric pressure. The results show that the best spacing between the quenched holes makes the
mixing performance best in the quenching zone. The mixing performance in the quenching zone decreases with
the axial displacement of the quenching hole. The mixing performance in the quenching zone increases with
the increase of the flow ratio between the jet and the main flow，but there is a critical value. Increasing the
diameter of quenching hole is beneficial to the enhancement of mixing performance in quenching zone under
the same flow rate condition. The increase of turbulence intensity could promote the quick mixing of airflow in
quenching zone. When the quenching holes are located in H/2，the quenching zone has a good mixing
performance by using the staggered arrangement and symmetrical arrangement of three holes. In addition，the
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increase of the number of quenching holes and the decrease of the area of single hole are not conducive to the
quick mixing of the airflow in the quenching zone.
Key words: high temperature rise combustor； RQL combustion technology； quenching zone； mixing

performance

随着航空工业的迅猛发展，航空发动机推重比

要求持续增加。增加发动机压比以提高循环效率、

增加燃烧室出口温度以提高单位推力是最直接和

有效的方法。因此，航空发动机燃烧室无疑将朝着

高温升高热容强度方向发展 [1‐3]。即便如此，对燃

烧室的设计要求并没有降低：拓宽稳定工作范围、

缩短燃烧室长度、降低出口温度分布系数、提高燃

烧室寿命、降低污染物排放。这些要求之间往往相

互矛盾，折中协调异常困难 [4‐5]。

最初发展高温升燃烧室的想法是保持常规燃

烧室结构不变，单纯增加供油量及改变燃烧室流量

分配，从而达到提高燃烧室温升的目的，但这样会

造成燃烧室排气冒烟急剧增加和稳定工作范围明

显缩小 [6]。因此，为了满足未来高温升燃烧室的技

术要求，传统的燃烧室设计理念必须改变，需要进

一步优化燃烧组织、调整燃烧室流量分配以及更先

进的冷却技术 [7‐10]。富油/淬熄/贫油（RQL）燃烧技

术是一种特殊的分级燃烧方式，前面是富油燃烧

级，中间为快速淬熄级，后面为贫油燃烧级 [11‐14]。

由于头部为富油燃烧，具有相对较高的当量比及较

低的气流速度，因此燃烧室的稳定工作范围相对较

宽，同时具有较好的点火性能。在快速淬熄级，通

过引入大量空气与头部混气进行快速掺混，完成富

油向贫油的瞬间过度，防止化学恰当比附近热力型

NOx的大量生成。在贫油燃烧级，选择合适的当量

比使得燃烧室温升及污染物排放满足设计要求。

因此，RQL燃烧技术不仅在减排方面具有突出的

表现，同时还具有适应性强的特点 [15‐16]。将 RQL燃

烧技术运用到高温升燃烧室设计中，在理论上可以

实现高温升燃烧室满足温升要求的同时降低污染

物排放。美国通用电气公司针对低热值（HLV）燃

料和整体气化联合循环的应用，采用分区独立进气

的方式成功研发并试验了全尺度工业级 RQL燃烧

室 [17]。该燃烧室出口温度达到 1 672 K，NOx的排

放比使用相同燃料的传统扩散燃烧方式降低约

3%。但该燃烧室依然采用传统的 RQL燃烧室结

构，富油燃烧区与贫油燃烧区的油气比跨度较大。

为了保持较高的燃烧效率，燃烧室中间区的长度势

必增加，这将有悖于现代燃烧室向短环方向发展的

趋势。另外，随着现代燃烧室出口温度要求的进一

步提高，尤其在出口温度高达 1 700 ℃左右时，淬熄

区的快速混合更加困难，RQL燃烧技术将遭遇严

峻考验 [18]。因此，如何通过合理的流量分配及空气

动力学设计，有效地将 RQL燃烧技术运用到现代

高温升燃烧室的设计中，是一个新的方向。

燃烧室内的气流根据其流量分配分别由射流

孔和头部旋流器进入，是包含旋流和横向射流的复

杂流动。旋流和射流之间存在相互作用，对燃烧室

的稳定工作范围、出口温度分布及污染物排放等具

有至关重要的影响 [19‐20]。另外，在 RQL燃烧技术

中，淬熄区内 NOx的生成在整个燃烧室中占据主

导地位，淬熄孔的优化设计对降低 NOx排放起着

决定性作用，如何实现淬熄区内的快速混合是

RQL燃烧技术中最为关键的环节 [21‐28]。为此研究

人员针对非反应流和反应流中横向射流的快速混

合进行了大量的研究工作，为 RQL燃烧技术的进

一步发展提供了有利的理论支持。美国国家航空

航天局为了优化 RQL燃烧室淬熄区设计，通过改

变射流孔尺寸、结构、数目等射流孔结构参数和射

流与主流的动量通量比（J）、射流与主流的质量流

量比（MR）等气动参数，对亚声速横流式圆柱形管

道内射流掺混特性进行了大量的数值模拟和试验

研究。研究结果表明：射流与主流动量通量比和射

流孔数目的变化对管内流场影响显著；最佳射流孔

间距随着孔型的变化而改变；最佳射流孔数目随着

射流与主流动量通量比值的增加而增多，基本上与

J1/2成正比；在不同的射流与主流动量通量比条件

下，需要不同的孔型与之匹配以达到最优的掺混效

果 [29‐32]。Bain等 [33]采用数值模拟的方法对矩形横向

射流的掺混特性进行了研究，最佳的射流孔排列方

式是由射流与主流的动量通量比决定的；在最佳的

孔间距条件下，提高射流与主流的动量通量比可以

有效地提高初始掺混性能。Leong等 [34‐35]对反应流

中实现最优掺混性能的射流孔数的研究结果表明，

射流空气进入富油产物后伴随着复杂的混合和反

应过程，对于圆管来说，横向射流深度达到圆管的

一半时，掺混性能最优。虽然这些研究成果为优化

RQL燃烧室淬熄区设计奠定了重要的理论基础，

但它们并不完全适用于基于 RQL高温升燃烧室。

这是由于随着燃烧室温升的提高，参与燃烧的空气

量势必增加，最主要的体现是燃烧室头部进气量不

断增加。而在 RQL燃烧技术中，淬熄区的快速均

匀混合和缩短驻留时间是降低污染物生成的关

键。为了达到这一目的，最有效的方式是提高淬熄
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孔射流与主流的动量通量比（J= ρpjV 2
pj/ρdV 2

d），并

需要在一定程度上提高淬熄孔射流与主流的流量

比。将 RQL燃烧技术运用到高温升燃烧室设计

中，淬熄孔射流一方面要在淬熄区内与混气实现快

速均匀的混合；另一方面要强化富油区燃烧，同时

对富油区未燃混气补充燃烧。如果淬熄孔与头部

流量比过大（传统 RQL燃烧室约为 2.5），会使离解

产物冻结，抑制复合反应进行，不利于未燃混气补

充燃烧，造成燃烧效率降低；淬熄孔与头部流量比

过小（常规燃烧室约为 0.25），不利于淬熄区的快速

均匀混合。因此，通过合理的流量分配及淬熄孔结

构设计，实现燃烧室良好的空气空力学布局，是将

RQL燃烧技术成功运用到高温升燃烧室设计中的

关键。

本文将 RQL燃烧技术与高温升燃烧室设计相

结合，以单头部矩形燃烧室模型为研究对象。在常

温、常压状态下，采用数值模拟的方法对不同燃烧

室压损、流量分配、淬熄孔及旋流器结构下的淬熄

区混合性能进行研究。研究结果为优化基于 RQL
高温升燃烧室淬熄区设计提供理论支持。

1 计算模型及数值方法

1. 1 物理模型及网格划分

在淬熄区内，淬熄孔射流引入的大量新鲜空气

将与头部富油混气进行混合以快速降低当量比。

因此，淬熄区设计的一项关键技术是实现淬熄孔射

流与头部气流快速均匀混合而迅速形成贫油环

境。要解决这一难题，必须深入研究横向射流掺混

这一科学问题。

参考图 1所示的燃烧室试验模型，并结合以往

对非反应流的横向射流掺混研究方法，简化燃烧室

模型，忽略掺混孔（取消掺混孔及其进气腔体），其

简化模型如图 2（a）所示。三维模型按燃烧室结构

1∶1的比例进行建立，即燃烧室长度 L=300 mm、

高度H=65 mm、宽度 B=100 mm。射流孔采用圆

形孔结构，孔高 h=1 mm。气流分为 3路分别经头

部旋流器和上、下淬熄孔直接进入燃烧室。为了使

气流能较均匀地从各区域进入燃烧室，同时不会大

幅度增加计算网格量，各进气腔体的长度设置为其

2倍当量直径。燃烧室头部旋流器采用两级斜切

孔式结构，由于其结构复杂，结构化网格难以实

现。为保证整体网格质量以到达较高的计算精度，

燃烧室模型采用非结构化网格划分，并在旋流器和

射流孔部分局部加密，网格总量约为 670万个，如

图 2（b）所示。

1. 2 控制方程及边界条件

本文采用商业流体力学计算软件 Fluent对模

型进行数值模拟，利用基于稳态 RANS控制方程

组。在雷诺平均中，瞬态N‐S方程中要求的变量已

经分解为时均常量和变量，用这种形式的表达式把

流动的变量放入连续方程和动量方程中并取一段

时间的平均，则可以写成

∂
∂xi
( ρui )= 0 （1）

∂
∂xj
( ρui uj )=-

∂p
∂xi
+

∂
∂xj

é

ë
êê

ù

û
úúμ ( )∂ui

∂xj
+ ∂uj
∂xi
- 2
3 δij

∂ul
∂xl

+ ∂
∂xj
(-ρ- ---u 'i u 'j )

（2）
应用雷诺平均N‐S方程求解湍流问题时，由于

未知的雷诺应力项会造成方程的不封闭问题，因此

必须引入湍流模型来封闭方程组。针对这一问题，

本文采用 Standard k‑ε湍流模型来实现，其具体表

图 1 基于 RQL燃烧的高温升燃烧室结构模型

Fig.1 Geometrical model of a high temperature rise combustor based on RQL combustion
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达形式为

∂
∂xi
( ρkui )=

∂
∂xj

é

ë
êê

ù

û
úú( )μ+ μt

σk
∂k
∂xj

+ Gk+ Gb- ρε+

Sk （3）
∂
∂xi
( ρεui )=

é

ë
êê

ù

û
úú( )μ+ μt

σε
∂ε
∂xj

+ C 1ε
ε
k
(Gk+

C 3εGb )- C 2ε ρ
ε2

k
+ Sε （4）

式中：Gk表示由速度梯度产生的湍流动能；Gb表示

由浮力产生的湍流动能；σk和 σε表示方程的湍流普

朗特数；C1、C2、C3是常量；μt 表示湍流黏度，其表

达式为

μt= ρCμ
k 2

ε
（5）

由于计算模型采用分区独立进气方式，淬熄孔

气流则使用与头部气流具有相同物性参数的空气

为标记气体，记为 air 1。应用组分物质对流及扩散

的守恒方程计算每种物质的质量分数，守恒方程

采用

∂
∂t ( ρYi )+ ∇ ( ρvYi )=-∇J i+ Si （6）

J i=- ( )ρDi,m+
μt
Sct

∇Yi （7）

式中：Yi为各物质的质量分数；Si为离散项产生的

额外速率；J i为各物质的扩散通量，由浓度梯度产

生 ；Di,m 为 各 物 质 的 扩 散 系 数 ；Sct 为 湍 流 施 密

特数。

数值模拟在常温、常压条件下进行，采用标准

壁面函数，SIMPLE算法，控制方程均采用二阶迎

风格式。采用压力进口和出口，以头部压损为基

准，保证各气流进口的总压一致，出口为环境压力，

具体计算工况和边界条件分别如表 1和表 2所示。

表 1中的气流参数和结构参数均以 Case 1作为基

准，其中 Case 2和 Case 3改变了淬熄孔的排列布

局 ；Case 4 和 Case 5 改 变 了 淬 熄 孔 的 空 间 距 ；

Case 6 和 Case 7 改 变 了 淬 熄 孔 的 轴 向 位 置 ；

Case 8、Case 9和 Case 10在不改变淬熄孔孔径的

条件下，改变淬熄孔与头部气流流量比；Case 11和

Case 12通过改变淬熄孔孔径实现淬熄孔与头部气

流流量比的变化；Case 13、Case 14和 Case 15仅改

变燃烧室的压损；Case 16改变头部两级旋流器的

旋向（改为同旋）。

2 数值模拟结果及分析

2. 1 数值模拟结果验证

为了确保数值模拟结果的可靠性，本文将数值

模拟结果与 PIV测量结果和流量测量结果进行了

对比，其结果分别如图 3—5所示。PIV试验在常

温、常压状态下进行，试验对 3种不同淬熄孔结构

（Case 1、Case 2和 Case 3）的子午面（Z=0平面）流

动进行测量。PIV试验系统主要包括供气系统、总

压测量系统、激光发射器、高速 CCD相机、矩形燃

烧室等。燃烧室气流由罗茨风机供给，气流通过主

气路后分为 5条支路分别由头部、上下淬熄孔和掺

混孔进入燃烧室，每条支路上均安装涡街流量计和

阀门，各区域进口前安装总压管对进口总压进行测

量。分别调节支路上的阀门，待各进气区域的进口

总压满足试验工况要求，记录气流流量后方可进行

PIV 测量试验。试验使用平均直径为 10 μm 的

MgO作为示踪粒子，具有足够高的跟随性。示踪

粒子由自制的粒子发生器发出，喷注在进气总管

内，跟随气流运动通过各进气支路进入燃烧室。示

踪粒子喷注位置距离燃烧室各进口轴向距离均达

到 3 m以上，示踪粒子在进入燃烧室前与气流具有

足够的混合距离，以保证燃烧室内示踪粒子分布的

均匀性。试验中的各测量工况均是以燃烧室头部

压损作为基准（Δp/pt3= 4%），保持上下淬熄孔的

进口总压与头部进口总压相等均为 1.04 atm。用

于 PIV拍摄的观察窗尺寸 150 mm×65 mm，由于

相机的曝光时间间隔和数据处理中判读区的尺寸

会对测量精度带来一定的影响，为了减小测量误

差，判读区的设置尺寸为 32像素×32像素，相机曝

光时间间隔设置为 5 μs（小于最高参考速度估算的

时间间隔）。PIV拍摄频率为 15 Hz，每组工况拍摄

200张图像，图像的放大倍数为 2.6像素/mm。流

量的测量试验亦是在常温、常压状态下进行，采用

图 2 燃烧室数值仿真模型及生成网格

Fig.2 Numerical model and mesh generation of combustor
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涡街流量计，并且流量测量结果使用远传输出的方

式记录。

从图 3—5中可以看出，数值模拟得到了轴向

速度和径向速度分布与 PIV的测量结果基本吻合。

同时，各区流量结果的最大偏差在 10%以内。说

明数值模拟与试验结果的吻合度较高，其结果具有

表 1 燃烧室的结构和气动参数

Table 1 Structure and aerodynamic parameters of combustor model

Case

1

2

3

4
5
6
7
8
9
10
11
12
13
14
15
16

Two‐stage swirling di‐
rection

Counter‐rotating

Co‐rotating

Pressure
loss of
dome/%

4

4

4

4
4
4
4
4
4
4
4
4
1
2
3
4

Quenching hole structure

Top：○‐○‐○
Bottom: ○‐○‐○
Top：○‐○

Bottom：○‐○‐○
Top：○‐○‐○‐○
Bottom：○‐○‐○‐○

Top：○‐○‐○
Bottom：○‐○‐○

Diameter/mm

4.6

Top：5.6
Bottom：4.6

4

4.6
4.6
4.6
4.6
4.6
4.6
4.6
4.1
5.56
4.6
4.6
4.6
4.6

Spacing (S/
H)

0.62

0.62

0.42

0.46
0.54
0.62
0.62
0.62
0.62
0.62
0.62
0.62
0.62
0.62
0.62
0.62

Axial posi‐
tion
(X/H)

0.5

0.5

0.5

0.5
0.5
0.7
0.9
0.5
0.5
0.5
0.5
0.5
0.5
0.5
0.5
0.5

Flow ratio
between jet
and main
flow

（mpj/md）

0.76

0.76

0.76

0.76
0.76
0.76
0.76
0.38
0.54
0.69
0.69
1.27
0.76
0.76
0.76
0.76

表 2 燃烧室模型的边界条件

Table 2 Boundary conditions of combustor model

Case

1
2
3
4
5
6
7
8
9
10
11
12
13
14
15
16

Total inlet pressure of dome/atm

1.04
1.04
1.04
1.04
1.04
1.04
1.04
1.04
1.04
1.04
1.04
1.04
1.01
1.02
1.03
1.04

Total inlet pressure of quenching
hole/atm
1.04
1.04
1.04
1.04
1.04
1.04
1.04
1.01
1.02
1.03
1.04
1.04
1.01
1.02
1.03
1.04

Total pressure of outlet/atm

1
1
1
1
1
1
1
1
1
1
1
1
1
1
1
1

注：1atm=101 325 Pa
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图 3 数值计算结果（Case 1）的可靠性验证

Fig.3 Validation of numerical simulation result（Case 1）

图 4 数值计算结果（Case 2）的可靠性验证

Fig.4 Validation of numerical simulation result（Case 2）
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较高的可靠性。

2. 2 淬熄区混合特性

在射流与主流混合的问题中，完全混合的浓度

是由射流与主流的质量流量比确定的。通过将射

流下游任意平面上的射流混合分数与完全混合状

态下的数值进行比较，则可以得到平面上的混合

率。如果采用基于浓度分布的方差来定义混合的

不均匀度（空间不完全混合度），即可度量射流下游

平面的混合效果 [36]。空间不完全混合度的定义为

U S =
C var

C avg ( 1- C avg )
（8）

C var =
1
m ∑i= 1

m

(-Ci - C avg )2 （9）

式中：U S为空间不完全混合度，C var为空间浓度的

方差，
-Ci为平面上各点的浓度值，C avg为完全混合

时的浓度值。根据空间不完全混合度的定义，当

U S = 0时，表示一个完全混合的状态；当 U S = 1
时，则表示一个没有发生混合的状态，即U S值越小

表示混合的效果越好。因此，通过淬熄孔下游各截

面的不完全混合度的计算，可以反映出射流下游沿

程混合的效果。为了更直观地看出淬熄孔射流下

游各截面的混合效果及变化趋势，文中横坐标采用

相对长度，即将各工况的淬熄孔中心位置的具体坐

标值均转换为坐标原点（零点坐标），而不是采用各

自具体的坐标值（见图 2（a））。

图 6给出了 3种不同淬熄孔排布方式下的沿程

不完全混合度曲线。从图中可以看出在淬熄孔中

心截面，Case 2和 Case 3的混合效果较好，并且

Case 3在淬熄孔边缘截面同样具有较好的混合效

果。说明采用淬熄孔交错排列或相对排列时增加

淬熄孔个数，可以有效提高淬熄孔中心截面的混合

效果。随着向淬熄孔下游发展，Case 1和 Case 2的
空间不完全混合度迅速降低，并且保持在较低值。

与之相反，Case 3的空间不完全混合度开始迅速增

大。虽然在 ΔL=12.5 mm位置处开始迅速减小，

但相比于 Case 1和 Case 2，其在 ΔL<30 mm的区

域均处在较大值。说明 Case 3在短距离内的混合

效果较差，而 Case 1和 Case 2具有较好的混合效

果。这是因为，Case 1和 Case 2的淬熄孔射流相比

于 Case 3具有较高的浓度渗透深度。同时由于淬

熄孔之间涡系特征的差别，它们之间的周向浓度分

布也存在很大差异。由于 Case 3淬熄孔单孔孔径

的减小，单孔的射流动量降低，导致其射流深度略

有下降（浓度渗透深度降低）。因此，在燃烧室高度

中心区域无法阻止轴向气流的快速通过，导致射流

浓度向轴向下游迅速渗透，但向径向的扩散缓慢。

同时，由于 Case 3的单孔射流深度的降低，其相邻

图 5 数值计算结果（Case 3）的可靠性验证

Fig.5 Validation of numerical simulation result（Case 3）
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淬熄孔之间卷吸涡的作用高度减小，也将造成燃烧

室高度中心区域轴向气流的快速通过，而向径向的

扩散缓慢。因此，Case 3在淬熄孔下游短距离内无

法达到好的气流混合效果。这同时也说明淬熄孔

的射流深度比排列方式对其下游快速混合效果的

影响更大。当淬熄孔射流深度不足时，不利于其下

游气流的快速混合。

图 7给出淬熄孔位置为H/2时，孔间距对射流

下游截面混合效果的影响。从图中可以看出，在 3
种不同孔间距下，淬熄孔射流下游的空间不完全混

合度均呈现迅速降低的趋势。但是通过对比不难

发 现 ，在 淬 熄 孔 下 游 37.5 mm 范 围 内 ，孔 间 距

S/H=0.62的结构具有更好的混合效果。这说明

在相同的气动参数条件下，存在最佳的孔间距使得

淬熄区的混合效果达到最优。最佳孔间距计算表

达式为

S
H
= C

J
（10）

式中：S表示孔间距，H表示矩形燃烧室高度，J表

示淬熄孔与头部的动量通量比（J= ρpjV 2
pj/ρdV 2

d），

C为经验常数取 2.5[36]。本文根据理论计算的头部

与淬熄孔流量，参考式（10）得出最佳孔间距为 S=
40 mm。

从图 8给出的不同淬熄孔轴向位置对射流下

游的混合效果可以看出，当淬熄孔位于 H/2时，射

流下游空间不完全混合都迅速降低，并在轴向沿程

均保持较低值，即促进了淬熄区的气流快速混合。

随着淬熄孔轴向位置的增加，虽然在淬熄孔中心截

面的混合效果提高，但射流孔下游的空间不完全混

合度首先迅速增大，且随着轴向距离的增加其增长

幅度提高。虽然在 ΔL=7.5 mm后开始呈减小趋

势，但是相比于 X/H=0.5的状态，其沿程完全混

合度的值较高。说明淬熄孔轴向位置的改变对淬

熄区快速混合的效果影响十分明显，淬熄孔轴向距

离的增大不利于淬熄区气流的快速混合。这是由

于头部旋流的强度随着轴向距离的增加而逐渐衰

减，其对射流的作用力减弱，导致射流深度增加的

同时射流角度向下游偏转。射流的过渡穿透阻碍

了主流向下游的穿透能力，同时由于射流角度的向

下游偏转，射流交汇处将产生较大的速度梯度，迫

使其局部浓度快速向轴向下游渗透，降低了径向的

扩散能力。因此随着淬熄孔轴向位置的增加，射流

下游的快速混合能力随之降低。

图 9给出了燃烧室不同压损（基于头部压损，

保证进口总压相等）对淬熄孔射流下游混合效果的

影响。从图中可以看出，随着压损的提高，淬熄孔

中心截面的空间不完全混合度逐渐增加，即混合效

果变差。但在淬熄孔射流下游，压损为 1%~3%
状态时，空间不完全混合度首先迅速增大，且随着

压损的减小其增大幅度越高。与之相反，当压损为

4%状态时，空间不完全混合度曲线表现为迅速下

降的过程，且在沿程均保持在较低值。这是因为随

着燃烧室压损的提高湍流强度随之增强，从而增强

了射流浓度的扩散速率。在淬熄孔中心周向平面

上，由于射流浓度扩散速率的提高，其周向高浓度

区域增大，因此在此截面上的混合效果随着压损的

提高而减弱。但同时湍流强度的提高也将会在轴

向方向表现较高的浓度扩散速率，因此淬熄孔下游

图 6 淬熄孔排布方式对混合性能影响

Fig.6 Effect of arrangement of quenching hole on mixing
performance

图 7 孔间距对混合性能的影响

Fig.7 Effect of hole spacing on mixing performance

图 8 淬熄孔轴向位置对射流下游的混合效果影响

Fig.8 Effect of axial position of quenching hole on mixing
performance
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的快速混合效果随着燃烧室压损的提高而增强。

这说明在燃烧室流量分配和结构不变的条件下，提

高燃烧室压损（湍流强度），能有效地增强淬熄区快

速混合效果。

图 10给出了头部压损为 4%状态下，淬熄孔与

头部流量比对淬熄区混合效果的影响。其中图

10（a）为不改变淬熄孔孔径，其流量的提高通过增

加淬熄孔进口总压实现；图 10（b）为淬熄孔进口总

压与头部总压一致，流量的改变通过淬熄孔孔径的

改变实现。从图中可以看出，当淬熄孔孔径不变

时，随着淬熄孔与头部流量比的提高，射流下游的

空间不完全混合度降低。但在mpj/md=0.54和mpj/
md=0.69时，两者的曲线沿程分布值已没有较大差

异。说明此时继续提高淬熄孔与头部流量比对射

流下游的混合效果不会有很大提升。相反，由于射

流深度的继续增强，将会对混合效果造成反作用，

这一点从图 10（b）中可以明显地看出。另外，比较

两幅图中 mpj/md=0.69时的空间不完全混合曲线

可以发现，在射流下游 ΔL<27.5 mm距离内，图

10（a）中的沿程混合效果更优。这说明在淬熄孔与

头部流量比不变的条件下，增大淬熄孔的孔径能有

效改善淬熄区快速混合效果。

图 11给出了旋流器两级不同旋向对淬熄区混

合性能的影响。从图中可以看出，总体上两者之间

的曲线发展趋势基本一致，且沿程的数值均较低。

但在 ΔL<22.5 mm区间内，旋流器采用两级相反

的结构，其平均数值减小约 11%。说明旋流器采

用两级相反的结构能在一定程度上增强燃烧室内

的湍流强度，从而改善淬熄区内快速混合效果。

3 结 论

针对基于富油/淬熄/贫油（RQL）燃烧技术的

高温升燃烧室淬熄区设计优化问题，采用数值仿真

方法，开展淬熄区混合性能影响因素及变化规律研

究，具体结论如下：

（1）淬熄孔的间距存在最佳值，可依据淬熄孔

射流与头部气流的动量通量比估算得到，使得淬熄

区内的混合性能达到最优。

（2）淬熄区内的混合性能随着淬熄孔的轴向

位置后移而逐渐减弱，随着燃烧室压损的提高而增

强，随着燃烧室内湍流强度增大而增强。

（3）淬熄孔射流与头部气流的流量比增大，淬

熄区内的混合性能增强，但存在临界值。在相同的

流量比状态下，增加淬熄孔孔径有利于淬熄区内混

合性能的增强。

（4）当淬熄孔位于H/2，交错排列和三孔对称

排列时，淬熄区具有较好的快速混合效果。采用对

图 9 压力损失对淬熄孔射流下游混合效果的影响

Fig.9 Effect of pressure loss on mixing performance

图 10 流量分配对混合性能的影响

Fig.10 Effect of flow allocation on mixing performance

图 11 两级旋流方向对混合性能的影响

Fig.11 Effect of two‐stage swirling direction on mixing per‐
formance
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称排列时，增加淬熄孔数同时减小单孔面积不利于

淬熄区内气流的快速混合。
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