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Численно исследуется влияние параметров боковой струи на горение углеводородного топлива в осе-
симметричном канале при числе Маха 1,7. Струя подается в импульсно-периодическом режиме. Решаются 
осредненные по Рейнольдсу уравнения Навье–Стокса, замыкаемые k–ε моделью турбулентности. Горение 
топлива моделировалось с помощью одной реакции. Показано, что температура газогенератора для струи слабо 
влияет на ударно-волновую структуру потока. Определяющую роль играет давление, под которым подается 
боковая струя. Получена околозвуковая структура потока. 
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Введение 

Горение углеводородных топлив при сверхзвуковых скоростях потока в каналах 
является важной составляющей современных термогазодинамических исследований. 
В качестве топлива достаточно часто используется керосин [1 – 14]. Численные исследо-
вания, посвященные горению керосина, можно условно разделить на две группы: рабо-
ты, в которых горение инициируется с помощью ударно-волнового воздействия [2 – 9], 
и работы, в которых воспламенение керосина происходит благодаря модификации его 
химического состава, например, [10]. Если исследование не акцентируется на ударно-
волновых процессах, может использоваться 3D-моделирование с полуэмпирической мо-
делью турбулентности [9, 10], например, в работе [10] использовалась улучшенная мо-
дель DDES. В противном случае использовались осесимметричное [2 – 6] и одномерное 
[7, 8] приближения, иногда решались уравнения Эйлера [6], т.е. применялись подходы, 
требующие более низких вычислительных ресурсов. В большинстве работ устанавлива-
ется факт совпадения результатов расчета и эксперимента без выявления каких-либо 
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базовых особенностей процесса. В настоящей работе численно исследуется воспламене-
ние и горение керосина в сверхзвуковом потоке в канале с расширением, инициируемое 
ударно-волновым воздействием. Ударная волна вызывается поперечной подачей сжатого 
воздуха. Этот способ был предложен в экспериментальных работах [11 – 16] для различ-
ных топлив при боковой и соосной подаче, численно-теоретические исследования про-
водились в [2 – 5]. Условия подачи сжатого воздуха определялись требованием реализа-
ции околозвукового режима. Данное исследование продолжает цикл работ [2 – 5], целью 
его является изучение влияния температуры сжатого воздуха на динамику процесса. 

Постановка задачи 

Горение углеводородного топлива с эффективной молекулярной массой µ = 167 а.е. 
в сверхзвуковом потоке воздуха изучается при числе Маха М = 1,7 и параметрах тормо-
жения р0 = 0,5 МПа, T0 = 1400 K. Задача решается в осесимметричной постановке, канал 
состоит из двух секций постоянного сечения (диаметром 5 и 8 см). Геометрия канала 
соответствовала эксперименту [11]. Моделируемая система показана на рис. 1, где 
стрелка с аббревиатурой «ГИ» указывает положение и направление подачи газодинами-
ческих импульсов, стрелка с буквой к — место и направление подачи топлива. 

Сопло создает в секции диаметром 5 см поток с числом Маха M = 1,7. В расчетах 
длина секции L варьируется от 30 до 70 см. Топливо подается через осевой инжектор 
диаметром 10 мм через отверстие диаметром 0,8 мм в сечении канала, где сопло соеди-
няется с секцией диаметром 5 см. Расход углеводородного топлива составил 2,7 г/с. Для 
его поджига и поддержания горения применяется дросселирование потока в канале 
с помощью подачи струи сжатого воздуха в конце первой секции постоянного сечения 
(струя вытекает через кольцевую щель). Использование постоянного излишне высокого 
давления для подачи струи приводит к запиранию потока в канале. При подаче струи 
под относительно низким давлением горючее, подаваемое через топливный инжектор, 
в случае коротких каналов не загорается. В настоящей работе применялся импульсный 
режим: отверстие для струи периодически открывается и закрывается. 

Нестационарное сверхзвуковое течение в канале с горением углеводородного топ-
лива описывается осредненными по Рейнольдсу уравнениями Навье – Стокса, замыкае-
мыми k–ε-моделью турбулентности с расширенной трактовкой пристеночных функций. 
Для производства кинетической энергии турбулентности применяется ограничитель 
Production Limiter Clip Factor [17] с константой, равной единице. Горение моделируется 
уравнениями упрощенной химической кинетики с одной брутто-реакцией с такими же 
параметрами, как в работе [5]. Смесь газов описывается моделью идеального газа. 
На входе в инжектор и патрубок для дросселирующей струи задаются давление и темпе-
ратура торможения, а также статическое давление.  

 
 

Рис. 1. Схема камеры сгорания. 
1 — сопловой блок с осевым инжектором, 

2 — первая секция постоянного сечения длиной L, 
3 — секция с внезапным расширением, ГИ — генератор газодинамических 

импульсов, к — осевой инжектор подачи углеводородного топлива. 
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Использовалась модель конечной скорости химических реакций без взаимодей-
ствия с турбулентными пульсациями (finite-rate kinetics/no TCI). Выбор модели горения 
определяется следующими факторами. Горение инициируется ударной волной от дрос-
селирующей струи и имеет преддетонационный характер [12], т. е. близкий к детонаци-
онному. В этом случае горение происходит в узкой зоне вблизи фронта ударной волны. 
При моделировании детонационных процессов и процессов, близких к ним, нередко ис-
пользуют уравнения Эйлера и, соответственно, модель без взаимодействия с турбулент-
ными пульсациям (например, [6]).  

В работе [5] показано, что и в эксперименте, и в расчете имеет место подобный ха-
рактер горения. Плавный характер распределения давления по стенке, представленный 
в эксперименте, является следствием достаточно большого временного интервала 
осреднения давления по сравнению с характерным временем процесса, а мгновенное 
распределение напоминает ступеньку. Так как используется интенсивная ударная волна, 
то температуры высоки и одной брутто-реакции вполне достаточно для канала простой 
конфигурации. 

В расчетной области имеет место большой разброс характерных масштабов: при 
длине канала около 1 м радиус отверстия инжектора и ширина щели для струи сжатого 
воздуха равны 0,0004 м и 0,0016 м соответственно. Для решения задачи используются 
вложенные блочные сетки с разницей минимального и максимального размеров ячеек 
в 64 раза. При этом сетка имела около 800 тыс. ячеек. Решалась нестационарная задача, 
использовалась явная схема, шаг по времени определялся из условия «число Куранта 
меньше 0,9». Шаг сетки вблизи стенки выбирался из условия на y+ в рамках k–ε-модели 
турбулентности с расширенной трактовкой пристеночных функций. Вблизи отверстий 
вытекающих струй шаг дробился, чтобы разрешить вязкий подслой. При изменении 
максимального масштаба сетки в два раза осредненные согласно процедуре из [5] рас-
пределения давления на стенке отличались менее чем на 1 %. 

Расчет проводился до момента времени, пока горение, распространяясь вверх по 
потоку, не достигало инжектора. С этого момента подача импульсов прекращалась, 
и устанавливался квазистационарный режим. На параметры энергетического воздей-
ствия (давление в генераторе газодинамических импульсов ГИ, длительность импульса и 
период воздействия, ширина щели для струи сжатого воздуха) накладывались условия: 
ударная волна при включении ГИ должна поджечь углеводородное топливо, а затем при 
его горении в канале должна сформироваться область околозвукового потока. Подроб-
нее постановка задачи описана в работе [5]. 

Результаты расчетов 

Для решения поставленной задачи дросселирующая струя подавалась через патру-
бок из ГИ под давлением 6 МПа с периодом 0,37 мс при скважности 2. На рис. 2 приве-
дено изменение во времени потока полной энтальпии Hf в дросселирующей струе возду-
ха на выходе из патрубка. Рассмотрено влияние подогрева струи при одном и том же 
давлении 0,6 МПа в газогенераторе. 

Когда вход в патрубок перекрывается, струя какое-то время еще продолжает выте-
кать, пока давление воздуха в патрубке не сравняется с давлением в канале. Затем из-за 
изменения давления в канале вблизи патрубка возможен незначительный поток как 
из патрубка, так и в него. На рис. 2 вблизи нуля для потока энтальпии наблюдаются не-
большие колебания его значения. 
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На рис. 3 представлено сравнение осредненных (согласно процедуре осреднения, 
введенной в [5]) результатов расчета давления на стенке канала (кривые 1 и 2) и соответ-
ствующих экспериментальных данных [11] (кривая 3). В работах [11 – 14] распределение 
давления вдоль камеры сгорания усреднялось по характерным временным интервалам. 
В расчетах также проводилось осреднение давления по аналогичным интервалам време-
ни, за которые взят промежуток из первых трех периодов газодинамических импульсов. 
Выбранный промежуток больше масштаба возникающих при турбулентном горении 
осцилляций. Кривые 1 и 3 получены для первой секции постоянного сечения канала 
длиной 70 см, кривая 2 — для секции длиной 50 см. За точку отсчета координаты x вы-
брано положение патрубка для дросселирующей струи. В случае 1, как и в эксперименте 3, 
температура струи воздуха T = 300 K, в случае 2 эта струя подогревалась до температу-
ры T = 800 K. Как видно на рис. 3 из сравнения рассмотренных вариантов, подогрев 
дросселирующей струи может влиять на течение только во второй, более широкой, сек-
ции канала. Имеет место удовлетворительное совпадение результатов расчета и экспери-
мента. 

На рис. 4 сравниваются распределения дав-
ления вдоль канала при температурах в газоге-
нераторе T = 1000 K (кривая 1) и T = 800 K (кри-
вая 2). Видно, что влияние подогрева дроссели-
рующей струи на распределение давления в пер-
вой секции постоянного сечения канала незна-
чительное. 

Слабое влияние подогрева дросселирующей 
струи на процессы в первой секции постоянного 
сечения канала подтверждает приведенная на рис. 5 
зависимость от времени положения на оси скачка 
уплотнения перед областью горения. 

 
 

Рис. 2. Зависимость потока полной энтальпии 
через щель от времени. 
T = 300 K (1), 1000 K (2). 

 
 

Рис. 3. Сравнение осредненных распределений 
давления по длине канала. 

1, 2 — расчет (T = 300 K (1) и 800 K (2); 
3 — эксперимент [11]. 

 
 

 

Рис. 4. Сравнение осредненных распределений 
давления по длине канала. 

T = 1000 K (1) и 800 K (2). 
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Итак, слабое влияние на горение 

рассматриваемого углеводородного топ-
лива значительного подогрева дроссе-
лирующей струи (поток энтальпии в ней 
изменяется почти в два раза, см. рис. 2) 
нуждается в объяснении. Оно основано 
на результатах, приведенных на рис. 6 
для различных моментов времени. На 
рис. 6а, 6b представлены линии тока 
на фоне поля температуры для первого импульса, на рис. 6c — для последнего. Во всех 
случаях вытекающий газ расширяется в волне разрежения, его температура падает почти 
в два раза, а линии тока в струе резко поворачивают, охлажденный воздух течет вдоль 
стенки канала и не может поджечь топливо на оси. Однако уже на рис. 6а видно, что 
боковая струя воздуха поджимает поток в канале, поперек распространяется волна сжатия, 

 
 

Рис. 5. Зависимость от времени положения 
на оси канала скачка уплотнения, 

распространяющегося перед областью 
горения вверх по потоку. 
T = 1000 (1) K и 800 K (2). 

 
 

Рис. 6. Фрагменты поля температуры и линии тока в моменты времени 
t = 0,010 (а), 0,053 (b), 2,17 мс (с). 
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которая, фокусируясь к оси канала, усиливается и поджигает топливо (см. рис. 6b). 
В дальнейшем волна горения распространяется вверх по потоку (см. рис. 6c). 

На рис. 7 показано поле чисел Маха, соответствующее полю температуры на рис. 6с. 
Сравнение с цветовой шкалой для чисел Маха позволяет заключить, что используемое 
дросселирование создает устойчивую область трансзвукового потока. 

На рис. 8 для сравнения приведены фрагменты полей чисел Маха в случаях подачи 
подогретой до температуры T = 800 K дросселирующей струи воздуха (рис. 8a) и анало-
гичной струи без подогрева T = 300 K (рис. 8b). 

Приведенные результаты получены для одного и того же времени t = 1,6 мс, отсчи-
тываемого от момента запуска дросселирующей струи. Качественно картины течения 
близки. Наиболее заметное различие наблюдается в области от патрубка для струи до рас-
ширения канала, где сказывается более высокая плотность воздуха в холодной струе. 

Заключение 

Использование разработанной ранее [5] специальной процедуры  осреднения ре-
зультатов численного решения нестационарных двумерных уравнений Навье – Стокса 
с k–ε-моделью турбулентности позволило установить ряд базовых закономерностей 
процессов в эксперименте. В частности, показано, что в эксперименте при осевой подаче 
топлива фронт горения распространяется вверх по потоку с постоянной скоростью (при 
температуре дросселирующей струи 300 K это было обнаружено в работе [5]). Численно 
получено, что применение подогрева газа для боковой струи практически не сказывается 

 
 
Рис. 8. Фрагменты поля чисел Маха с изолиниями M = 0,8 (1), 1,0 (2) и 1,2 (3) 

при подаче воздуха с подогревом до T = 800 K (а) 
и без подогрева T = 300 K (b) в момент времени t = 1,6 мс. 

 
 

Рис. 7. Фрагмент поля чисел Маха для момента времени t = 2,17 мс. 
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на горении подаваемого аксиально углеводородного топлива и на ударно-волновой 
структуре течения при числе Маха потока M = 1,7, давлении и температуре торможения 
р0 = 0,5 МПа, T0 = 1400 K. Установлено, что определяющую роль играет давление, под 
которым подается боковая струя. Этот вывод подтверждается близкими значениями ре-
зультатов численных расчетов, полученных для разных значений температуры дроссе-
лирующей струи, но для одинаковых давлений ее подачи, а именно: распределениями 
давления по стенке канала, двумерными распределениями параметров в одни и те же 
моменты времени, а также одинаковой скоростью распространения фронта горения 
вверх по потоку. Таким образом, теплогазодинамическое воздействие (давление 6 МПа, 
период 0,37 мс при скважности 2) позволяет реализовать горение углеводородного топ-
лива в потоке с числом Маха 1,7 в околозвуковом режиме. 
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