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摘要： 为了降低旋转爆震发动机燃烧室壁面温度，设计了陶瓷基复合材料燃烧室主动冷却结构。对燃烧室主动

冷却结构的传热特性进行数值模拟，获得主动冷却燃烧室壁面温度响应和温度分布规律。对燃烧室主动冷却结

构进行了模型简化，将模拟旋转爆震波获得的不同壁面温度下的热流密度参数加载在冷却模型上，提高了壁面

温度模拟的计算效率。结果表明：燃烧室内壁面热流密度随着壁面温度的升高而降低，扩散区的平均热流密度

最大；陶瓷基复合材料燃烧室主动冷却结构可以有效降低燃烧室壁面温度，在相同冷却流量下，矩形冷却截面的

冷却效果优于圆形冷却截面，可以将燃烧室壁面的温度降到 1 200 K 以下；燃烧室壁面最高温度在燃烧室中段

区域。
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Abstract: In order to reduce the wall temperature of the rotary detonation engine combustor， the active 
cooling structure of the ceramic matrix composite combustor was designed. The heat transfer characteristics of 
active cooling combustor structure were numerically simulated， and the wall temperature response and 
temperature distribution of the active cooling combustor were obtained. The model of the combustor active 
cooling structure was simplified， and the heat flux parameters at different wall temperatures obtained by 
simulating the rotating detonation wave were loaded on the cooling model， which improved the calculation 
efficiency of wall temperature simulation. The results show that the wall heat flux density in the combustor 
decreases with the increase of the wall temperature， and the average heat flux density in the diffusion zone is 
the highest； the active cooling structure of the ceramic matrix composite combustor can effectively reduce the 
temperature of the combustor wall. Under the same cooling flow rate， the cooling effect of the rectangular 
cooling section is better than that of the circular cooling section， which can reduce the temperature of the 
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combustor wall to below 1 200 K； the highest temperature on the combustor wall is in the middle section of 
the combustor.
Key words: ceramic matrix composite； rotating detonation engine； combustor； active cooling structure； heat 

flux

旋转爆震发动机（Rotating detonation engine，
RDE）是基于爆震燃烧原理的新型动力装置，利用

旋转爆震波产生的高温、高压燃气来产生推力的新

概念发动机［1‑2］，具有热循环效率高、结构简单、质

量轻、推重比大等优点，是高超声速飞行器的理想

动力［3］。由于 RDE 进气流速大，经爆震燃烧后气

流总温远超过普通材料熔点［4］，RDE 燃烧室内热

环境非常复杂，壁面换热剧烈［5‑6］，因此必须采用高

效热防护措施。

采用燃料作为冷却剂的主动冷却是燃烧室热

防护的主要手段之一。仲峰泉等［7］结合实验对主

动冷却系统的超声速燃烧室进行了传热分析，结果

表明，随着煤油流量的增加冷却效果明显提高，冷

却壁内温度分布趋于均匀。戎毅等［8］深入分析主

动冷却通道与燃烧室的耦合传热过程并探究多因

素作用下的主动冷却耦合传热特性，探究了裂解反

应、冷却流量、当量比对耦合传热的影响。杨成骁

等［9］建立了火箭发动机推力室主动冷却通道和超

临界氢的三维仿真模型以及推力室内燃气和超临

界氢膜的轴对称二维仿真模型，较好地预测推力燃

气及再生冷却剂的流动和传热。王慧洁等［10］建立

了液体火箭发动机的液膜冷却模型，发现随着半径

和圆筒段长度的增加，液膜长度减小，室壁温度升

高，冷却效果变差。吴峰等［11‑12］对液体火箭发动机

推力室主动冷却通道三维湍流流动与传热过程进

行了数值预测，结果表明，存在一个最佳冷却通道

个数使推力室壁面冷却效果最佳，降低通道高度能

够强化推力室传热。推力室燃气侧壁面的温度和

热流密度的最高点均发生在喉部附近。王新竹

等［13］对主动冷却超燃冲压发动机燃烧室内传热与

燃烧室的耦合过程进行了分析，得到了冷却煤油温

度与燃烧室壁温同步飞行马赫数的关系。

在高马赫数情况下，RDE 燃烧室内燃气温度

可高达 3 000 K，采用普通材料或高温合金制作的

燃烧室耐温温度有限，即使有主动冷却结构也很难

满足 RDE 燃烧室的温度要求，陶瓷基复合材料

（Ceramic matrix composites，CMCs）可在高温下长

时间使用［14］，应用于 RDE 可以大幅度提高燃烧室

耐温温度，CMCs 燃烧室主动冷却受到了越来越多

的关注，美国与法国进行了复合材料燃烧室计划

（AC3P）［15‑17］，，设计了两种主动冷却方案，合金管与

CMCs 结合的冷却和 CMCs 结构冷却方案，进行的

相 关 实 验 证 明 了 冷 却 方 案 的 可 行 性 ；在

PATH‑SOCAR 计划中，研究 C/SiC 复合材料的主

动冷却结构并进行了优化［18‑19］。Dennis 等［20］对平

板传热的主动冷却结构进行了分析计算，将数值计

算与实验进行了对比，验证了数值分析的准确性。

Ghasemi 等［21］提出了一种在热载荷和机械载荷作

用下 CMCs内部冷却通道的可靠性优化设计方法，

可通过该算法找到通道的最佳冷却能力。彭丽娜

等［22］建立了非稳态复合结构的传热模型，对 CMCs
的主动冷却模式开展了实验和数值研究。张均锋

等［23］通过建立复合材料燃烧室流固耦合传热模

型，对不同尺寸冷却通道的主动冷却燃烧室结构瞬

态传热特性进行模拟，揭示了冷却通道几何参数及

流量对燃烧室结构最高温度和热应力的影响规

律。上述研究关注冷却结构的设计和 CMCs 应用

于燃烧室的冷却模型研究，对于 RDE 燃烧室长时

间的壁面温度变化研究较少，本文对三维 RDE 进

行爆震波模拟，获得燃烧室不同壁面温度下的热流

密度参数，将热流密度作为边界条件加载到简化的

冷却模型上，模拟不同 CMCs燃烧室主动冷却结构

对壁面温度的影响，获取了 RDE 燃烧室壁面温度

的变化规律，为 CMCs 燃烧室应用于 RDE 提供

参考。

1 方   法

1. 1　计算模型

1. 1. 1　模型结构与材料参数

RDE 燃烧室选用 2D 平纹编织的 C/SiC 陶瓷

基复合材料，如图 1 所示，该材料可在 1 923 K 下长

时间使用，且质量密度仅为高温合金的 1/3，应用

于 RDE 可以大幅提高燃烧室耐温温度，降低发动

机质量，提高发动机效率和推重比［24‑25］。

RDE 燃烧室是一个环形结构，由于受曲率的

影响，内壁和外壁受到的热环境不一样，外壁的热

环境更加严苛，因此对外壁面进行仿真和分析，外

图 1 RDE 燃烧室

Fig.1 RDE combustor

590



第 4 期 葛海浪，等：陶瓷基复合材料旋转爆震燃烧室壁面冷却研究

壁 面 是 一 个 长 筒 状 结 构 ，如 图 1 所 示 ，长 度 为

250 mm，内径为 300 mm，壁面的厚度 8 mm，在外

壁面开槽，槽内嵌入铜管，铜管即为冷却通道，采用

主动冷却结构，通入冷却管的冷却工质就是 RDE
使用的航空煤油，航空煤油经过冷却通道铜管吸收

CMCs 壁面热量，航空煤油的温度升高，升温后的

航空煤油流入 RDE 燃料喷射口，预加热的航空煤

油有助于 RDE 爆震波的形成，通入冷却管道的航

空煤油只是 RDE 燃烧室燃油消耗量的一部分，因

此只有一小部分通入冷却管道，大部分航空煤油都

是直接经过燃料喷射口进入燃烧室。

2D 平纹编织 C/SiC 复合材料、铜管和石墨的

密度、导热系数和比热容参数如表 1 所示。碳纤维

的导热系数大于碳化硅基体［26］，因此平面导热系

数大于径向导热系数，导热系数还跟纤维束含量和

制备工艺有关，径向的导热系数为 9.2 W/（m⋅K），

平面内的导热系数大约是径向导热系数的两倍，本

文取两倍数值［27］。

1. 1. 2　模型边界条件

为了对比不同冷却截面对燃烧室冷却效果的

影响，设计了两种冷却通道。在进行模拟计算时需

要耗费大量的计算资源，为了提高计算速度，对

RDE 燃烧室冷却模型进行简化，将燃烧室外壁面

进行 120 等分，取其中一个作为简化的冷却模型，

简化的冷却模型如图 2 所示，图 2（a）和图 2（b）分别

为矩形和圆形冷却通道，图中灰色部分是 CMCs燃
烧室壁面，外壁面开槽，槽内的黑色部分是石墨，石

墨里面嵌入铜管，在冷却模型的铜管和 CMCs壁面

间放置石墨夹层，石墨层可以增加冷却模型的导热

能力，降低铜管因受热膨胀而产生的热应力；矩形

铜管内冷却截面长度 2.6 mm，圆形铜管内冷却截

面直径为 2.6 mm，两种冷却管通入的冷却煤油的

质量流量都是 2.028 g/s。
内壁面的热边界参数可根据模拟 3D 旋转爆震

波 得 到 ，当 量 比 为 0.75，燃 烧 室 初 始 压 力

264 141 Pa，空气和煤油掺混入口为理想空气模

型，喷注总压 0.6 MPa，燃烧室出口压力为大气压

的恒压边界［28］。燃烧室壁面初始温度 300 K，使用  
1 µs 的时间步长，在有 80 个处理器的工作站上进

行 3D 旋转爆震波仿真，在 RDE 燃烧室的模拟中获

得稳态周期性热载荷，RDE 燃烧室壁面压力、壁面

燃气温度和壁面热流密度分布如图 3 所示。瞬时

壁面压力、燃气温度和热流密度在壁面上周期性变

化，在爆震波高度附近，压力最高可达 3.3 MPa，局
部热流密度达到 9.67 MW/m2，靠近壁面的燃气温

度最高可以达到 2 830 K。由图 3（b）可以清楚地看

图 3 燃烧室壁面的热参数

Fig.3 Thermal parameters of combustor wall
图 2 简化的冷却模型

Fig.2 Simplified cooling model

表 1 材料参数

Table 1 Material parameters

材料

C/SiC
石墨

铜

密度/
（kg⋅m-3）

2 190
2 100
8 900

传热系数/
（W⋅m-1⋅K-1）

各向异性

151
387

比热容/
（J⋅kg-1⋅K-1）

1 200
2 000
390
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到爆震波的流场结构［2］，其中：①为旋转爆震波，②
为斜激波，③为爆震波前的可燃气体区，④为可燃

气体与上一轮燃烧产物之间的接触面。

从图 3 可以看出，RDE 燃烧室的壁面温度、热

流密度和传热系数变化很大，且沿轴向具有一定的

差异。为了精确计算燃烧室冷却结构对壁面不同

区域的影响，将旋转爆震燃烧室沿轴向分为 4 个区

域，如图 3（c）所示，其中：（1）为入口区，（2）为膨胀

区，（3）为扩散区，（4）为出口区。不同区域的热流

密度变化和平均热流密度都不一样，4 个区域在一

个周期内的热流密度变化如图 4 所示。不同的区

域具有不同的热流密度特性，入口区和膨胀区的热

流密度峰值最大，入口区有新鲜燃气可以吸收壁面

的热量，入口区的平均热流密度较低；扩散区和出

口区的热流密度峰值较低，然而热流密度平均值较

大；在有限元仿真里流体向固体传热的热流密度都

是负值，因此这里的热流密度为负值。

1. 1. 3　流固耦合仿真

根据 RDE 燃烧室结构、材料参数和模型边界

条件，采用有限元法计算燃烧室冷却结构的热响

应，内壁面加载旋转爆震仿真获得的热边界条件，

冷却通道通入航空煤油作为冷却介质，建立简化的

冷却模型，通过仿真确定主动冷却燃烧室壁面的温

度变化规律。

1. 2　计算方法

RDE 燃烧室内充分混合的燃气经爆震燃烧，

燃烧室内部爆震波区域的温度最高达到 2 830 K，

燃烧室内爆震波速度最高达到 1 800 m/s，高温燃

气和 CMCs壁面有很强的对流换热，将热量传递给

内壁面，内壁面的高温又经过 CMCs导热传导至外

壁面，CMCs 外壁面上的冷却管通过石墨层吸收传

导至外壁面的热量，铜管内的冷却工质经过和铜管

耦合换热带走热量，从而降低 CMCs燃烧室壁面的

温度，实现对燃烧室壁面的冷却。根据能量守恒定

理、结构导热、流固耦合定理等，建立流固耦合

模型。

1. 2. 1　流体控制方程

对燃烧室内燃气和冷却通道内冷却煤油两种

流体分别进行流动和传热计算，其控制方程［9］为

∇ ( ρv)= 0 （1）

∇ ( ρvv)= -∇p + ∇ ( τ ) （2）

∇ (v ( ρE + p) )= ∇ (keff ∇T - ∑
j

h i Ji + ( )τeff v )+

Sh （3）
式中：ρ 为流体密度；v 为流体速度；p 为静压力；τ为

应 力 张 量 ；E 为 能 量 ；keff 为 有 效 导 热 率 ，

keff = k + k1，k1 为湍流导热系数；T 为温度；hi 为组

分 i 的显焓，Ji 为组分 i 的扩散通量，燃烧室内的燃

气有多个组分；τeff 为有效应力张量；Sh 为能量方程

的广义源项。

1. 2. 2　固体结构传热方程

CMCs 是具有耐高温能力和良好导热性能的

材料，相较于燃烧室内高温燃气内壁面的对流传

热，CMCs壁面的传热模型如下［23］

∂
∂t ( ρ st cstT st)+ ∂qx

∂x
+ ∂qy

∂y
+ ∂qz

∂z
= 0 （4）

式中：ρ st、c st 和 T st 分别为固体的密度、比热容和温

度；qx、qy 和 qz 为热流密度分量。

1. 2. 3　流固界面热流边界条件

RDE 燃烧室内部是高温气体和燃烧产物，而

燃烧室壁面是固体 CMCs，它们之间存在对流换

热［29］，对流传热的热流边界条件为

-κ f( ∂T
∂n )

f，w

= -κ s( ∂T
∂n )

s，w

（5）

式中：κ f 为流体导热系数；( ∂T
∂n )

f，w

为流体边界面上

法向温度梯度；κ s 为固体导热系数；( ∂T
∂n )

s，w

为固体

边界面上法向温度梯度。

2 结果与讨论

2. 1　内壁边界热载荷

在冷却模型的内壁面加载固定的 RDE 燃烧室

热载荷可以方便计算出冷却模型的温度变化，然而

计算出的热平衡温度和实际情况差别很大，主要原

因是燃烧室壁面的热流密度随着壁面温度的变化

而变化，所以准确的壁面热流密度对冷却模型的计

算很重要，在三维的旋转爆震仿真中采用 1 µs的时

间步长，在上述三维爆震波模拟条件下，分别对壁

面温度为 300、500、700、900 和 1 100 K 进行旋转爆

震波仿真，获取不同壁面温度燃烧室不同区域一个

图 4 一个周期内不同区域热流密度变化

Fig.4 Heat flux of one cycle in different regions
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周期的热流密度曲线，如图 5 所示。从图中可以看

出，在不同的区域，热流密度的大小和分布都不相

同，热流密度随着温度的逐步升高而不断降低，热

流密度的峰值亦不断降低。

燃烧室的不同区域热流密度都是周期性变化

的，如果以 1 µs 为时间步长，将热流密度加载到冷

却模型上，计算量太大，需要耗费大量的计算资源，

为了提高计算效率可将一个周期内不同区域的平

均热流密度加载到热边界，加载壁面温度为 300 K
的燃烧室不同区域平均热流密度，根据冷却结构内

壁温度的变化加载对应的平均热流密度。表 2 为

不同壁面温度下的燃烧室不同区域的平均热流密

度，从表中可以看出，随着壁面温度的升高，燃烧室

不同区域的热流密度逐渐降低，扩散区的热流密度

平均值最高，入口区的平均热流密度最低，出口区

的热流密度稍高于膨胀区；燃烧室的热量集中在中

后端，为了更有效地对燃烧室进行冷却，将冷却管

的入口设在燃烧室出口壁面上、冷却管的出口在燃

烧室入口壁面上。

2. 2　冷却模型壁面温度

根据旋转爆震发动机燃烧室不同区域热流密

度分布，RDE 燃烧室热环境更为严苛的是在中后

段，将冷却管入口放在燃烧室出口端的壁面上更有

利于燃烧室中后段的冷却；对矩形截面的冷却模型

进行模拟，获取 RDE 燃烧室壁面温度变化规律，与

Ishihara 等［30］的燃烧室点火实验数据进行对比，验

证燃烧室壁面温度模型是否合理。图 6 为燃烧室

简化冷却模型不同区域的温度变化曲线，图 7 为

RDE 燃烧室壁面温度的实验数据［30］，，温度计采集

的是距离内壁面 1 mm 的壁面温度，从图 6 可以看

出燃烧室不同区域的壁面温度是不一样的，燃烧室

中段的温度明显高于入口和出口区域，图 6 的温度

数据上升速度逐渐变缓，主要是因为热通量随着壁

面温度的升高而逐渐降低；通过与 Ishihara 等［30］的

实验数据进行对比，实验采集的温度曲线明显高于

模拟的温度曲线，主要原因是 Ishihara 模型的燃烧

室平均热通量大于本模型。从图 6 和图 7 的温度上

升曲线可以看出，冷却模型壁面温度上升趋势与实

验数据一致，说明该冷却模型可以准确模拟燃烧室

壁面温度。

RDE 燃烧室各区域壁面温度的变化如图 8 所

示，随着时间的增加，燃烧室壁面温度的变化越来

越小，因为 RDE 燃烧室内壁面的热通量随着壁面

图 5 不同区域的热流密度随温度变化曲线

Fig.5 Heat flux in different zones varing with temperature

图 6 燃烧室壁面温度在 4 s内的变化

Fig.6 Combustor wall temperature within 4 s

表 2 不同壁面温度下燃烧室不同区域的平均热流密度

Table 2 Average heat flux in different zones of combus⁃
tor at different wall temperatures (MW⋅m-2)

温度
300 K
500 K
700 K
900 K

1 100 K

入口区
1.15
0.97
0.78
0.59
0.40

膨胀区
1.42
1.26
1.09
0.92
0.75

扩散区
1.73
1.54
1.34
1.14
0.94

出口区
1.57
1.37
1.19
1.00
0.82
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温度的升高而降低，冷却液通过对流换热带走传导

至外壁的热量，燃烧室在一定温度下会达到一个热

平衡状态，燃烧室内壁面不同区域温度逐渐稳定。

对比图 6 和图 8 可以看出，燃烧室壁面各区域温度

分布明显和初期的温度分布不同，出口区在 4 s 时
温度还稍高于膨胀区，在稳态时温度却是燃烧室最

低的，主要原因是冷却通道的入口放置在燃烧室出

口壁面上，由此可知冷却液对燃烧室中后段具有更

好的冷却效果，尤其是对出口区的冷却效果明显。

在达到稳态时不同主动冷却结构的壁面温度

随轴向位置的变化曲线如图 9 所示，红色线和黑色

线分别表示矩形截面和圆形截面冷却结构，轴向位

置 Z=0 mm 和 Z=-250 mm 分别表示燃烧室的入

口和出口，冷却液是从燃烧室的出口流入，从燃烧

室的入口流出，从图 9 可以看出，矩形截面的冷却

效果明显优于圆形截面，原因是矩形截面的冷却液

更靠近内壁面，更容易吸收内壁面的热量，同时矩

形截面的截面积更大，跟周围区域的换热面积更

大；尽管 RDE 燃烧室的冷却截面不同，壁面温度的

分布是一致的，与此同时燃烧室出口区的温度明显

低于其他区域，主要原因是冷却管入口在燃烧室出

口壁面上；燃烧室膨胀区和扩散区结合部（Z=
-90 mm）的温度最高，主要原因是这里的热流密

度比较高，流经这里的冷却液对内壁面的冷却能力

低于燃烧室出口区。

旋转爆震燃烧室内高温燃气的温度很高，必须

有热防护措施，要想长时间使用 RDE，采用燃油作

为冷却液的主动冷却是最理想的方案，从图 9 中可

以看出主动冷却 CMCs 燃烧室的壁面最高温度在

1 200 K 左右，采用普通材料或高温合金制作的燃

烧室无法满足温度要求，而 CMCs可以在此温度下

保持良好的力学性能，可以使 RDE 燃烧室长时间

工作而不损坏。

3 结   论

本文对 RDE 燃烧室主动冷却结构进行了数值

模拟，得到了 RDE 燃烧室壁面热载荷参数和不同

冷却结构对 CMCs燃烧室壁面温度的影响规律，具

体结论如下：

（1） 燃烧室内壁面热流密度随着壁面温度的

升高而降低，扩散区的平均热流密度最大；

（2） 燃烧室内壁面温度最高区域在膨胀区和

扩散区结合部（Z=-90 mm），温度最低的区域是

入口区和出口区，冷却管入口设置在出口区壁面上

具有很好的冷却效果；

（3） CMCs燃烧室主动冷却结构具有很好的冷

却效果，矩形冷却管的冷却效果优于圆形冷却管；

（4）矩形冷却管可以将燃烧室壁面温度降到

1 200 K 以下，CMCs燃烧室最高温度在中段区域。
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