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旋转爆震发动机燃烧室气膜出流
影响数值研究

王元帅，谭晓茗，田 佳，张靖周

（南京航空航天大学 能源与动力学院，南京 210016）

摘 要：针对旋转爆震发动机（RDE）壁面的高热负荷问题，开展旋转爆震发动机燃烧室壁面气膜冷却的

数值仿真，探究气膜出流与爆震波、斜激波和燃烧室流场之间的相互作用以及气膜对壁面的冷却特性。研究结

果表明：爆震波对气膜的压缩和冷却孔的堵塞作用明显，气膜对爆震波整体的传播特性影响较小。受爆震波和

燃烧室流场的影响，气膜出流存在周期性的摆动情况，这在一定程度上影响了壁面的冷却效果。在爆震波覆盖

的壁面区域，峰值壁温下降程度有限，但时均壁温的降幅超过 26. 9%；在斜激波覆盖区域，随着冷气量的增加，

峰值壁温和时均壁温的降幅超过 32. 5%和 51. 3%，气膜对该区域壁面的冷却效果更加明显。
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Numerical study on effect of film ejections in rotating
detonation engine combustor
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Abstract：To solve the problem of high thermal load on the wall of the RDE（Rotating Det‑
onation Engine）， a numerical simulation of film cooling on the combustor wall of an RDE was
carried out to explore the interaction between film outflow and detonation wave， oblique shock
wave and flow field，as well as the film cooling characteristics on RDE wall. The results showed
that the detonation wave had an obvious effect on the compression of the film and blockage of the
cooling holes. The film had little effect on the overall propagation characteristics of the detonation
wave. Affected by the detonation wave and the flow field of the combustor， the film outflow had
periodic oscillations，which affected the cooling effect of the wall to a certain extent. Under the
film cooling，the decrease of peak wall temperature was limited in the area covered by the detona‑
tion wave，but the decrease of time‑average wall temperature was more than 26. 9%. In the area
covered by the oblique shock wave， with the increase of cooling air quantity， the decrease of
peak wall temperature and time average wall temperature was more than 32. 5% and 51. 3%，re‑
spectively， and the cooling effect of the film on the wall covered by oblique shock wave became
more significant.
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旋转爆震发动机（rotating detonation engine，
RDE）采用近似等容燃烧模式工作，循环热效率

较等压燃烧模式提高 30%以上，应用前景广阔。

然而，旋转爆震燃烧室壁面承受着很高的热负荷，

壁面温度达到 2 000 K以上，且局部高温明显，热

流密度大 [1‑4]。此外，燃烧室内产生的旋转爆震波，

具有强烈非定常的压力波动、剧烈的温度脉动等

特点，这对燃烧室壁面的热防护方案设计提出了

更高的要求。研究爆震燃烧室壁面的有效热防护

技术对其未来的广泛应用有着重要意义 [5‑6]。

综合目前的热防护研究成果来看，热防护方

案分为被动热防护和主动热防护 [7]。被动热防护

方案大多采用隔热材料和耐烧蚀材料等方法；而

主动热防护多采用冲击冷却、再生冷却、气膜冷却

等 [8‑15]。气膜冷却作为一种有效的主动热防护技

术，在燃气轮机叶片、航空发动机火焰筒、火箭发

动机燃烧室等高热流区壁面热防护中得到了广泛

的应用 [16‑18]。

在爆震燃烧室的非定常主流环境中，气膜受

到爆震波的影响可能出现断流的情况 [19]；同时爆

震波的强烈干扰,使得气膜覆盖的壁面换热量与

无气膜时相比在时间分布上有很大的变化 [20]。此

外，气膜冷却气流的引入对燃烧室内部流场的影

响同样不可轻视。

Ajmani等 [21]曾针对脉冲爆震管，利用有限元

分析和 CFD分析的结果设计了一种气膜冷却试

验装置。试验结果表明，随着气膜冷却流量的增

加，壁面温度降低，表明在这种剧烈的脉冲爆震燃

烧室环境中，保持气膜冷却的有效性是可行的。

南京航空航天大学的谭晓茗、李建中等 [22‑23]对带有

气膜冷却的脉冲爆震发动机燃烧室流场进行计

算，结果表明气膜对爆震波的传播强度有一定的

削弱作用，同时爆震波也导致了气膜冷却的暂时

断流，爆震波经过气膜孔时甚至会出现短暂回流

的现象。在旋转爆震发动机燃烧室内，爆震波以

极高的速度周期性冲刷燃烧室壁面，对气膜的出

流影响更是不容忽视。因此，开展非定常爆震波

作用下的气膜冷却流动与传热特性以及气膜出流

对旋转爆震燃烧室内主流相干特性的研究需求

紧迫。

本文建立了三维旋转爆震燃烧室模型，分析

了爆震波的运动规律与壁面热负荷特点；通过外

壁面的气膜孔引入冷气，探究气膜与燃烧室流场

的相互作用，初步分析旋转爆震发动机应用气膜

冷却的可行性。

1 数值模拟方法

1. 1 计算模型及边界条件

本文建立的计算模型如图 1所示，燃烧室外

筒直径为 27 mm，内筒直径为 15 mm，轴向长度为

39 mm。在外筒壁面轴向排布 12个气膜孔，1号
孔中心距燃烧室进口 3 mm（Z=3 mm），各孔轴向

间距为 3 mm，气膜孔径 dfilm为 1 mm。设置单列轴

向气膜孔可以较清晰地、独立地探究在爆震波传

播过程中，不同轴向位置的气膜与爆震波、斜激波

和燃烧室流场的相互作用。

采用 FLUENT商业软件，计算选用密度基

求解器，湍流模型为 Realizable k‑ε模型。进口边

界采用压力进口条件，喷注化学恰当比的 H2‑air
预混气，喷注压力为 0.6 MPa，出口边界为压力出

口，外壁面边界为Mixed混合热边界,计算得到均

匀冷态流场之后，点火起爆燃烧，产生单向爆震

波。在点火后的 430 μs，经过气膜孔通入 T film=
300 K冷空气。

本文研究气膜出流对旋转爆震波的直接影

响，为了保证冷气流的注入，设置冷气进口条件为

速度进口，进气方向与壁面垂直，设置了 4种气膜

进口速率 V film=50,100,150,200 m/s，对应吹风

比M分别为 0.61、1.30、1.99和 2.69。其中吹风比

图 1 RDE的几何与网格示意图

Fig.1 Geometry and grid schematic diagrams of RDE
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的定义如下：

M = ρ̄2 ū2
ρ̄1 ū1

（1）

式中 ρ̄和 ū表示一段时间内（远大于爆震波旋转周

期）的时均密度和时均速度，下标 1和 2分别表示

燃烧室进口主流和气膜孔的冷气气流。

1. 2 计算方法及网格无关性验证

本文计算模型仅为揭示气膜与爆震波、斜激

波和燃烧室流场的相互影响，不再分析受影响爆

震波的胞格结构。文献 [24]已经具体给出单步化

学反应的网格无关性验证，利用单步化学反应，采

用较大尺寸网格模拟爆震波，可避免耗费大量的

计算资源，还能得到较为合理的计算结果。在此

基础上，针对本文计算模型，进行壁面温度的无关

性验证。

图 2所示为燃烧室外筒壁面 Z=3 mm处的周

向平均温度 (T)随时间步长（ts）和网格尺寸（gs）变

化情况。如图所示，当时间步长为 0.025 μs时，平

均温度对 0.15~0.4 mm之间的网格尺寸敏感度

较大；当时间步长为 0.20 μs时，各网格尺寸下的

平均温度相对较高；当时间步长为 0.1 μs时，网格

尺寸的变化对平均温度影响较小，随着网格尺寸

的减小，平均温度趋于稳定。

图 3所示时间步长为 0.1 μs时，不同网格尺寸

下的温度随时间变化情况。如图所示，由于相同

当量比下单步不可逆反应的峰值温度偏高 [25]，与

CHEMKIN 软 件 计 算 得 到 的 Chapman ‑ Jouguet
( C‑J )理论温度 TCJ误差为 2.4%~6.1%，但峰值温

度对网格尺寸敏感度不高。图中可以看出，随着

时间的增加，当网格尺寸为 0.4 mm时，峰值温度

的位置稍有偏移。当网格尺寸小于 0.3 mm时，其

峰值温度的位置基本一致，能较好地捕捉温度的

变化规律。因此，在本文的算例中，考虑到计算时

间和计算资源，选取时间步长为 0.1 μs，气膜孔内

网格尺寸为 0.1 mm，气膜孔附近网格尺寸为 0.2
mm，燃烧室其他区域整体网格尺寸采用 0.3 mm。

2 结果分析

2. 1 受燃烧室流场和爆震波影响的气膜流动特性

图 4所示为自然冷却和气膜进气速率 V film=
50 m/s工况下燃烧室外壁面的温度分布云图。

尽管气膜进气角度垂直于壁面，但是在燃烧室流

场内的高压作用下，气膜能够覆盖于外筒壁面。

相较于自然冷却，气膜孔附近壁面温度明显降低，

气膜能够在一定程度上对 RDE燃烧室壁面起到

隔热降温效果。

图 5所示为 V film=50 m/s工况下，燃烧室内

气膜流线与压力分布云图。气膜在燃烧室内的流

动方向并非一直不变，而是随着爆震波的旋转出

现周期性的非定常往复运动。爆震波到达气膜孔

前，气膜的流动方向与爆震波的传播方向相反，而

且贴壁流动的效果较好。在爆震波掠过气膜孔过

程中，气膜受爆震波和斜激波的作用，周向方向的

流动发生短暂地逆转，爆震波远离后，流动方向又

受流场作用恢复到爆震波到来前的状态，如此循

图 3 不同网格尺寸下的温度随时间变化

Fig.3 Temperature changes with time under different
grid sizes

图 2 平均温度随网格尺寸和时间步长的变化

Fig.2 Variation of mean temperature with grid size and
time step size

图 4 外筒壁面温度分布

Fig.4 Wall temperature distribution of outer wall
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环往复。紧贴燃烧室壁面的气膜具有的周向周期

性循环摆动特性势必对壁面的温度分布造成很大

的影响，这为 RDE燃烧室壁面的热防护方案组织

提供了参考意义。

在 1号孔中心下游 1.5dfilm（Z=4.5 mm）处取

点 A；沿爆震波传播方向，在 A点周向下游 1.5dfilm
处取点 B。点A、B的位置如图 6所示。

图 7所示为A、B两点在气膜引入前后的温度

（TA、TB）变化，反映了在爆震波高度内的气膜冷

却和流动特性。其中 t1为开始引入气膜的时刻，

记通入冷气后的时间为 t film = t- t1，ΔTA,peak为温

度峰值变化量。Δt1、Δt2和 Δt3各表示旋转爆震周

期内的某一时间段。

从图 7中可看出，在 t= t1前后，爆震波传播

速度受到单列气膜孔影响较小，爆震波的旋转周

期基本保持在 36.2 μs左右。当 t> t1时，随着冷

气进入燃烧室，A点温度开始受到影响，待气膜充

分 发 展 后 ，该 点 峰 值 温 度 降 低 了 10.39%，即

ΔTA,peak=350 K。由于 1号气膜孔冷气无法流动

到 B点，该处没有气膜冷却作用，处于同一轴向高

度的 B点可作为A点的参考点。

通过 TA与 TB曲线交点和 TA的极值点确定该

位置气膜在一个周期内的流动规律。其中 Δt1为
气膜受爆震波影响阶段，在这段时间内气膜被爆

震波快速压缩（如图 8所示），其冷却作用有限；

Δt2阶段气膜流动方向与爆震波传播方向相同，此

时被排挤的气膜已经重新形成，但无法立刻覆盖

周围壁面；Δt3阶段气膜回摆，流动方向与爆震波

图 8 温度分布（V film=50 m/s）
Fig.8 Temperature distribution（V film=50 m/s）

图 7 A、B两点的温度变化（V film=50 m/s）
Fig.7 Variations of temperature at A and B

（V film=50 m/s）

图 5 气膜的流动特性（V film=50 m/s）
Fig.5 Flow characteristics of film（V film=50 m/s）

图 6 温度和氢气质量分数分布

Fig.6 Temperature and hydrogen mass fraction distribution
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传播方向相反。上述 3个阶段是气膜在爆震波影

响下，表现出来较明显的非定常特性，各阶段时间

约占爆震波旋转周期的 13.8%、8.3%和 41.7%，

而其他时间为气膜沿轴向方向的流动阶段。图中

椭圆形标注显示，TA变化较小而 TB有明显波谷，

这是由于在爆震波到达前（如图 6所示），低温预

混气已经达到 B处，所以 TB显著下降。而 A点受

气膜冷流的影响，燃气、预混气和冷气强烈掺混，

温度变化较小。

2. 2 气膜与爆震波、斜激波的相互作用

根据以上所述，气膜在燃烧室内存在较为复

杂的周向和轴向流动特性，通过气膜在燃烧室流

场的温度等值面分布，探究气膜的周向换热特性，

如图 8所示。图中气膜孔从上而下的顺序为 1~
6，爆震波接触 1、2号气膜孔时（t film=224 μs），尽

管预混气分布受气膜影响（图 6），但爆震波的强

度较高，反应物充足，爆震波及其波后高温燃气区

域（detonation wave region，DWR）的结构改变程

度较小，单列气膜对爆震波的短暂影响几乎可以

忽略；先前的气膜被爆震波压缩和掺混后，通过孔

流出的冷气无法立刻形成连续气膜，造成气膜“断

流”现象，该阶段即对应图 7中的 Δt1。随着爆震

波的逐渐远离，冷气的正常出流恢复，并与周围燃

气进行冷却掺混。

斜激波接触 3、4号气膜孔过程中，斜激波及

其波后高温燃气区域（shock wave region，SWR）
没有反应物的支持，其受冷气的影响相对较大，贴

近壁面的波后高温区被气膜掺混、冷却。在斜激

波通过该列气膜孔的过程中，波后的高温燃气被

“分割”，出现局部低温掺混区（dilution zone）。

图 9为不同气膜进气速率下，爆震波掠过气

膜孔时，燃烧室头部流场的温度等值面分布。如

图所示，垂直进气情况下，随着气膜进气速率的增

大，冷气对爆震波区的影响保持不变。而在斜激

波区，随着吹风比增大，气膜向主流穿透更深，贴

壁效果变差，导致壁面附近的波后高温区反而没

有被完全分割，2、3和 4号孔附近壁面高温区反而

扩大。

为了显示斜激波达到气膜孔前后的影响，在

Z=22 mm处（即 7号孔下游）取一截面。该位置

的温度、压力（p）分布如图 10所示，气膜速率越

大，冷气穿过波后高温区的距离越深，冷气影响范

围也越广。从压力分布来看，斜激波内部的压力

变化相对温度变化程度不明显，由此可见气膜对

斜激波的影响主要集中在激波后的温度分布。

图 11为不同时刻，过气膜孔中心剖面的流场

矢量分布。过气膜孔中心剖面，可分析冷气的轴

向流动特性。如图所示，爆震波到达孔前（t film=
216 μs），整个燃烧室内流场温度较低，冷气的出

流受预混气和高速流场的作用，气膜贴壁效果较

好；爆震波经过孔时（222~223 μs），气膜孔附近

流场温度和压力骤升，冷气无法覆盖孔周围的壁

面。231 μs后，该处流场逐渐恢复到爆震波到达

前的状态，冷气恢复正常流动状态，壁面附近的燃

图 9 爆震波经过孔时的温度分布

Fig.9 Temperature distribution of detonation wave passes
the hole

图 10 温度和压力分布（Z=22 m）
Fig.10 Temperature and pressure distribution（Z=22 m）
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气受掺混作用明显，温度较低。爆震波的持续传

播使得气膜对燃气的掺混冷却特性呈现一定的周

期性。

图 12为爆震波经过孔时刻，过气膜孔中心剖

面的流场矢量分布。由于 1号孔处于爆震波高度

内，这使得 1号孔受到的反压作用明显高于 2号
孔及其他位置，如图 12（b）所示。随着气膜进气

速度的增大，爆震波高度以外的出流冷气，穿透深

度增加，此时的气膜不能较好地覆盖下游壁面。

2. 3 气膜出流对壁面温度分布的影响

图 13为气膜孔附近的局部平均壁温示意图。

以 P/d=S/d=3的密集型排布为基准，确定单列

气膜孔计算局部平均壁温的区域：以气膜孔为中

心，取周向弧长和轴向边长均为 3dfilm的弧面作为

计算气膜局部平均温度的区域。

-T film =
∫T film dA

∫dA
（2）

-T film,peak = max {
-T film ( t ) | t1 ≤ t≤ t2 } （3）

-T film,t‑ave =
∫ t1
t2-T film ( t ) dt
t2 - t1

（4）

图 11 不同时刻的流场矢量分布（温度着色）

Fig.11 Flow field vector distribution at different moments（colored by temperature）

图 12 不同气膜进气速度的流场矢量分布

Fig.12 Flow field vector distribution of different film inlet velocities
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其中 T film 为气膜孔附近壁温，
-T film 为局部平均壁

温。
-T film,peak为一段时间内的峰值壁温，

-T film,t‑ave为

时间平均的局部平均壁温，本文以一个爆震波传

播周期为间隔，计算峰值和时均壁温。A为计算

单元面面积。

图 14为 V film=50 m/s工况，爆震区和斜激波

区的局部平均壁温
-T film 随时间的变化。如图所

示，根据壁面温度的幅值和变化情况，可将壁面分

为不同区域；其中 1~4号孔位于爆震波影响的壁

面区域，虽然存在气膜冷却的作用，但壁温变化幅

度仍然较大，峰值壁温
-T film,peak 能够达到 2 400~

2 800 K，该区域的壁面为爆震区（detonation re‑
gion）；5~12号孔处于斜激波影响的壁面区域，其

峰值壁温在 1 500~2 000 K之间，该区域的壁面

为斜激波区（shock wave region）。由于同一时刻

爆震波与斜激波在传播时存在相位差，爆震波先

于斜激波接触到气膜孔，因此 1~4号峰值温度的

出现早于 5~12号孔，且孔位置越靠后峰值温度

出现越迟，峰值温度也越小。

通过对比发现，1号孔附近的峰值壁温较自

然冷却时降低了 250~300 K。此外由于 1号孔位

置处于预混气高度内，当爆震波远离后，低温预混

气的喷注使该处壁温下降，但由于气膜孔流出的

气膜对预混气存在轴向阻挡、气膜与高温燃气的

掺混等，导致 1号孔附近掺混温度高于预混气温

度。这使得在气膜冷却工况旋转周期后段，其峰

值壁温的下降速度慢于自然冷却工况，但结合图

15，气膜冷却工况的时均壁温仍然低于自然冷却

工况。处于斜激波区的气膜受到激波的影响小，

气膜流动能够充分地发展，壁温有明显下降且波

动幅度较小，斜激波区的冷却效果明显。

图 15为不同工况，峰值壁温
-T film,peak在轴向的

分布情况。与图 9和图 12所示相同，1号孔受爆

震波影响最大，且
-T film,peak基本不随气膜进气速率

改变而改变。随着轴向距离的增大，气膜出流受

爆震波的影响减小，
-T film,peak 开始显著下降；在爆

震区，V film=50 m/s工况下降较明显，并且随着气

膜速率的增大，骤降点延后。这是由于随着气膜

速率提高，冷气穿透深度增大，气膜出流不能立刻

贴壁，使得爆震区后段出现较高的峰值温度；在斜

激 波 区 ，气 膜 冷 却 效 果 较 好 ，
-T film,peak 降 幅 为

32.5%~43.8%，效果显著。这是由于从斜激区内

出流的冷气，能够保持较为连续的气膜流动。整

体来看，V film=100 m/s的工况下爆震区和斜激波

区的温度表现比较均衡，综合冷却效果较好。

图 15 峰值温度的轴向分布

Fig.15 Axial distribution of peak temperature

图 13 局部平均壁温示意图

Fig.13 Schematic diagram of local average wall temperature

图 14 局部平均壁温的变化（V film=50 m/s）
Fig.14 Variations of local average wall temperature

（V film=50 m/s）
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图 16 为 V film=50 m/s 和 V film=150 m/s 工

况，不同时刻的斜激波分别经过第 4、5、6号孔

（Z=10~20 mm）的壁面温度分布。该位置为爆

震区与斜激波区之间的过渡部分，温度变化较为

剧烈。如图所示，当斜激波经过 4号孔时，V film=
50 m/s工况下气膜的覆盖效果较好，局部高温区

域相对较少，其峰值温度较低；当斜激波经过 5、6
号孔时，图中的两个工况的局部温度分布基本一

致，这与图 15中峰值温度的分布规律是吻合的。

图 17为不同工况下，时均壁温
-T film,t‑ave 在轴

向的分布情况。如图所示，自然冷却工况的时均

温度随轴向距离增加而逐渐上升，到 Z=24 mm
处达到最大 2 380 K，随后略有下降，但整体温度

仍然很高。

引入气膜冷气后，
-T film,t‑ave 变化明显，对于所

有工况，由于预混气的冷却作用，
-T film,t‑ave在燃烧

室头部较低；在临近下游区域受爆震波的影响，
-T film,t‑ave仍然有一定程度的上升，而后随轴向距离

增加而逐渐降低，整体下降到 1 600 K以下，最低

达到 1 032 K。当 Z<15 mm时，较大气膜进气速

率使得
-T film,t‑ave进一步上升，这与上述峰值温度的

分布规律基本相似，不同点在于当 Z=6 mm时，

各工况的
-T film,t‑ave有明显差别，而峰值温度则较为

一致，这是因为该处是爆震区中反应释放热量最

大的位置，不同工况的冷却能力会被一定程度放

大，其中 V film=200 m/s工况的时均温度则高达

1 630 K；而 V film=50 m/s工况的时均温度低于

1 366 K，降幅超过 26.9%，差异明显。当 Z>15
mm时，随着燃气进一步膨胀，当地主流动量增

大，较大气膜速率能够保证一定的当地吹风比，使

得
-T film,t‑ave 较 低 ，具 有 较 好 的 冷 却 效 果 ，其 中

V film =150，200 m/s工况的时均温度低于 1 100
K，降幅超过 51.3%。

通过分析可以看出，燃烧室头部采用较低的

气膜进气速率、较小吹风比（如M=0.61），能够减

小气膜对爆震波影响，同时还能获得最佳的壁面

冷却效果，壁面整体时均温度低于 1 368 K，降幅

超过 26.9%。斜激波区随着冷气量的增大，壁面

受到的冷却作用显著，壁面峰值温度能够下降到

2 000 K，时均温度低于 1 100 K。

3 结 论

本文对基于气膜冷却的旋转爆震燃烧室进行

初步的数值研究，保证燃烧室进口流量不变情况

下，获得了不同时刻、不同气膜出流工况的流场与

温度场分布。得到的结论如下：

1）在单列轴向气膜孔冷却模型中，由于冷气

的流量较小，气膜对预混气当量比的影响范围小、

持续时间短，爆震波受到削弱作用不大，气膜对爆

震波的整体传播特性影响较小。

2）受燃烧室内部流场和爆震波的影响，气膜

出流存在周期性的摆动情况。摆动状态下的时间

图 16 4~6号孔的局部壁温分布（单位：K）
Fig.16 Local wall temperature distribution for holes 4~6

(unit:K)

图 17 时均温度的轴向分布

Fig.17 Axial distribution of time average temperature
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占爆震传播周期的 63.8%，在一定程度上影响了

壁面的冷却效果。

3）爆震波掠过气膜孔时，冷气出流暂时受

阻，壁面峰值壁温无法有效降低。在低吹风比工

况下，爆震区内的气膜贴壁效果较好，冷却效果较

为突出，时均温度降幅超过 26.9%。

4）斜激波掠过气膜孔时，冷气能够持续流

动，壁温下降明显。并且随着冷气量的增加，壁面

温度降幅超过 51.3%，气膜对斜激波区的冷却效

果明显。
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