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В работе представлены результаты численного моделирования горения водородно-воздушной сме-
си в сверхзвуковом потоке в модельном канале конфигурации, исследованной в проекте “HyShot”.
Решается осредненная по Фавру система уравнений Навье‒Стокса, дополненная различными мо-
делями турбулентности, моделями взаимодействия турбулентности с горением, а также описанием хи-
мико-кинетических механизмов. Выполнено сравнение результатов расчетов с применением различ-
ных моделей с экспериментальными данными, определены отклонения расчетных и эксперименталь-
ных значений статического давления по длине модели. Проведено исследование влияния угла подачи
топлива на характеристики потока, определены границы теплового запирания в зависимости от это-
го фактора. Исследовано влияние начального уровня турбулентности потока на структуру течения.
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ВВЕДЕНИЕ
Исследование горения топливно-воздушных

смесей в высокоскоростном потоке с ударно-вол-
ной структурой направлено на решение задачи
создания комбинированных силовых установок,
разрабатывающихся для многоразовых авиаци-
онно-космических систем [1–3]. Ввиду больших
скоростей потока в камере сгорания возникает
необходимость интенсификации смешения и го-
рения топливных компонентов [4–6]. В качестве
топлива может рассматриваться как водород, обес-
печивающий высокий удельный импульс, высокие
экологические характеристики и имеющий боль-
шой потенциал применения в энергетических уста-
новках [7], так и углеводородные топлива, напри-
мер этилен [8, 9].

Обеспечение эффективного процесса горения
топлива, в частности, связано со способом пода-
чи горючего в набегающий поток. Горючее может
подаваться как со стенки, так и с использованием
пилонов топливоподачи. Первый вариант рас-
смотрен, например, в работе [10], где проведено
экспериментальное и численное исследование го-
рения водородно-воздушной смеси в камере сго-
рания проекта LAPCAT II со сверхзвуковым режи-
мом течения. Для камеры сгорания, которая имеет
четыре секции, проводятся эксперименты со следу-
ющими параметрами: полное давление р0 = 0.40
MПа, полная температура 1414 < T0 < 1707 К, ко-

эффициент избытка горючего – 0.15. Использова-
ние второго варианта рассмотрено в [11], где прово-
дится исследование при числе Маха M = 2.5, р0 =
= 0.6 MПа, T0 = 1620 К и коэффициенте избытка
горючего 0.45. Для данного эксперимента рассмат-
риваются различные типы пилонов и проводится их
сравнение по эффективности обеспечиваемого
смешения.

Одним из экономически выгодных методов,
позволяющих исследовать процессы смешения и
горения горючего и окислителя в сверхзвуковом
потоке и выявить эффективные способы их ин-
тенсификации, является численное моделирова-
ние. Среди ряда примеров можно рассмотреть ра-
боту [12], основанную на данных из [13], где ис-
следуется модернизированный пилон для
создания дополнительных вихрей в продольном
направлении в сверхзвуковом потоке, которые в
свою очередь интенсифицируют смешение во-
дорода с воздухом. В [14] рассматривается влия-
ние коэффициента избытка топлива на горение в
сверхзвуковом потоке с помощью LES- и PaSR-
моделирования. Выявлено, в частности, что с
увеличением коэффициента избытка топлива
среднее число Маха в камере сгорания и сопле
уменьшается. В [15] проводится RANS-моделиро-
вание с поправкой в модели турбулентности для
учета влияния шероховатости стенки на разви-
тие горения в сверхзвуковом потоке. Показано,
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что шероховатость существенно влияет на резуль-
тат, а ее учет в моделировании позволяет обеспе-
чить лучшее совпадение с экспериментальными
данными. Ряд летных и наземных экспериментов,
а также численных исследований выполнен в про-
екте “HyShot”. Так, в [16] с помощью численного
моделирования исследовалась модельная камера с
разными высотами горла для оценки влияния это-
го геометрического фактора на характеристики го-
рения при ударно-волновой структуре течения. Ре-
зультаты моделирования сравнивались с экспе-
риментальными данными из [17]. Выявлена
сильная зависимость от выбора модели турбулент-
ности и модели взаимодействия горения и турбу-
лентности (ВТГ).

При численном моделировании горения в
сверхзвуковом потоке необходимо правильно ис-
пользовать расчетные модели, которые описывают
процессы воспламенения и горения, турбулентное
перемешивание и их взаимодействие друг с дру-
гом. Применение той или иной модели может ка-
чественно влиять на получаемый результат. Так,
выбор модели химической кинетики горения водо-
рода может по-разному воспроизводить задержку
воспламенения [18, 19] и приводить к различным
значениям ламинарной скорости пламени [19].

Основная задача данной работы заключается в
валидации численных методов расчета горения
водородно-воздушной смеси по эксперименталь-
ным данным, полученным при исследовании мо-
дельной камеры сгорания конфигурации проекта
“HyShot” [17], а также в определении степени
влияния различных условий на результаты расче-
та. При трехмерном численном моделировании
решались осредненные по Фавру уравнения На-
вье‒Стокса, дополненные моделями турбу-
лентности и механизмами химической кинетики.
При этом варьировались модели турбулентности
(k‒ω SST Ментера [20], γ-ReΘ [21] и еe развитие γ,
k‒ε-модель [22]) и модели ВТГ (laminar finite-
rate – LFR и eddy-dissipation-concept – EDC [23]).
Валидация результатов расчетного исследования
проводилась путем сравнения расчетных и экс-
периментальных распределений давления на
стенках модели. Дополнительно исследовалось
влияние разных условий однозначности на полу-

чаемые значения характеристик эффективности
сгорания топлива.

ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ
Конфигурация модели. Численное моделирова-

ние проводится для конфигурации эксперимен-
тальной модели проекта “HyShot” [17]. Трехмерная
конфигурация модели, а также ее схематическое
изображение представлены на рис. 1 и 2 соответ-
ственно.

Модель симметрична относительно плоско-
стей XY и XZ и состоит из входного устройства,
камеры сгорания, а также сопла. Длина модели –
625 мм, ширина – 75 мм. В исследовании рас-
сматривается вариант с высотой горла 20 мм и вы-
сотой входного устройства 82 мм. Общая длина
камеры сгорания составляет 250 мм. Модель име-
ет два клина сжатия, первый из которых располо-
жен под углом 9°, а второй ‒ под углом 12° по от-
ношению к плоскости XZ. Первый клин сжатия
удален от начальной точки входного устройства
на 135 мм. В качестве горючего используется во-
дород, который подается в спутный поток с двух
клиньев сжатия (верхний и нижний); оба имеют
по четыре форсунки диаметром 2 мм. Форсунки
расположены под углом 45° по отношению к плос-
кости клина сжатия или под углом α = 54° по отно-
шению к плоскости XZ.

Расчетная область. В данном численном моде-
лировании первоначально рассматривалась дву-
мерная блочно-структурированная расчетная сет-
ка. Использование такой сетки позволило оценить
необходимое количество ячеек в продольном и
поперечном сечениях на основе сходимости сетки и
значения параметра Y+. Дальнейшее исследование
проводится уже с использованием трехмерной
блочно-структурированной расчетной сетки. Ввиду
того что модель симметрична относительно цен-
тральных плоскостей, сеточная область строит-
ся только для 1/4 модели, что позволяет ускорить
процесс счета. Общий вид расчетной сетки пред-
ставлен на рис. 3а. На рис. 3б показано распреде-
ление ячеек в области форсунок на поверхности
клина сжатия.

Для детального описания структуры погра-
ничного слоя и его взаимодействия с ударными

Рис. 1. Трехмерная конфигурация модели.
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Рис. 2. Схематическое изображение модели:
размеры ‒ в мм.
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волнами проводится сгущение сетки ко всем стен-
кам модели, а также вблизи форсунок. Расчетная
сетка содержит ~4 × 106 ячеек (4213920). Мини-
мальный размер ячеек равен 5 × 10–3 мм. В обла-
стях входа и выхода расчетная сеточная область
расширяется за счет дополнительных ячеек, ко-
торые учитывают развитость потока, а также обес-
печивают независимость получаемого решения от
граничных условий. Значение параметра Y+ для ре-
жима без подачи топлива, как и с подачей топли-
ва, <5.

Граничные условия и замыкающие модели. Физи-
ческие параметры набегающего потока и впрыска
топлива, которые используются при численном
моделировании, соответствуют эксперименталь-
ным и представлены в табл. 1. Здесь T – статиче-
ская температура, ρ – плотность, u – скорость,

 – массовые доли кислорода, азота,
водорода, p – статическое давление, ϕ – эквива-
лентное отношение топлива.

Численное моделирование проводится для двух
режимов. Первый, когда форсунки закрыты, т.е.
без подачи топлива, – “холодный” запуск. Вто-
рой, когда форсунки открыты, т.е. с подачей топ-
лива, – “горячий” запуск.

На рис. 4 представлены типы граничных усло-
вий, используемых при численном моделировании.

2 2 2O N H, ,Y Y Y

На входе в расчетную область (“вход” на рис. 4)
задается число Маха, статическое давление и ста-
тическая температура в соответствии с табл. 1. Так-
же в одном из расчетов для выявления независимо-
сти получаемого решения от граничного условия
на входе окислителя задаются удельный расход,
статическое давление и полная температура, на
выходе из расчетной области (“выход”) ‒ условие
экстраполяции. На граничном условии “вход Н2”
задаются число Маха, статическое давление и ста-
тическая температура, на границах “симметрия”
(зеленый цвет) ‒ условие симметричности, на
стенках модели “стенка” (синий цвет) ‒ условие
адиабатической стенки и условие “прилипания”.

Для описания процессов протекания химиче-
ских реакций при взаимодействии горючего и
окислителя используются химико-кинетический
механизм, разработанный в [24] (Dimitrov), а так-
же механизм из [25] (Hong). Механизм Dimitrov
содержит девять компонент (O, O2, H, H2, H2O,
H2O2, N2, включая радикалы OH, НО2) и 30 об-
щих реакций; механизм Hong ‒ 10 компонент (O,
O2, H, H2, H2O, H2O2, N2, AR, включая радикалы
OH, НО2) и 20 общих реакций с учeтом диапазон-
ных ограничителей.

Рис. 3. Трехмерная расчетная сетка: (а) – общий вид
расчетной сетки, (б) – распределение ячеек в области
форсунок.
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Таблица 1. Параметры для численного моделирования

Запуск T, К ρ, кг/м3 u, м/с М p, Па ϕ

Воздух “Холодный” 280 0.0902 2275 0.23 0.77 0 6.78 7253 –

“Горячий” 422 0.0755 2634 0.23 0.77 0 6.4 9131 0.46

Топливо – 250 0.543 1206 0 0 1 – – –

2OY
2NY

2HY

Рис. 4. Типы граничных условий.
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Для описания процессов взаимодействия хи-
мических реакций и турбулентности используют-
ся модели LFR и EDC.

РЕЗУЛЬТАТЫ МОДЕЛИРОВАНИЯ
“Холодный” запуск. Результаты численного мо-

делирования сравниваются с результатами экспе-
римента, в котором проводились замеры статиче-
ского давления на стенке вдоль вертикальной
плоскости симметрии проточного тракта (рис. 5).

Для режима “холодного” запуска распределе-
ния давления при использовании разных замыка-
ющих моделей представлены на рис. 6. Вертикаль-
ные серые линии соответствуют координатам мест
подачи топлива, начала второго клина сжатия, на-
чала и конца камеры сгорания.

Показано, что в целом все варианты расчетов
качественно схожи между собой. Удается выявить
несколько пиков: первый образуется при про-
хождении потока через ударную волну от второго
клина сжатия; второй, третий, четвертый прихо-
дятся на область камеры сгорания; пятый ‒ в об-
ласти сопла. Максимальные значения давлений
второго и четвертого пика не достигают уровня
значений в эксперименте, а величины третьего
пика, наоборот, завышены. Пространственное
расположение первых четырeх пиков совпадает с
экспериментом. Основное отличие приходится на
пятый пик, который в расчетах оказывается рань-
ше, чем в эксперименте. Видно, что в этой области
расчет с моделью химико-кинетического меха-
низма Dimitrov и моделью турбулентности k‒ε
дает завышенные значения по сравнению с дру-
гими моделями турбулентности. Давления же при
использовании модели γ-ReΘ (Dimitrov, γ-ReΘ)
незначительно меньше, чем при использовании
модели k‒ω SST (Dimitrov, SST).

При сравнении моделей химико-кинетиче-
ского механизма с одной моделью турбулентно-
сти k‒ω SST (Dimitrov, SST и Hong, SST) резуль-
таты качественно схожи между собой. Распределе-
ние давления с другим типом граничного условия
(Dimitrov, SST), т.е. с заданием на входе в расчет-
ную область удельного расхода, статического дав-
ления и полной температуры, не приводит к от-
личию от результата при задании на входе числа

Маха, статического давления и статической тем-
пературы.

В целом, несмотря на сложный процесс взаи-
модействия ударных волн с пограничным слоем,
использование численного моделирования поз-
воляет достаточно точно воспроизвести распре-
деление давления на стенках камеры сгорания.

Для варианта расчета с химико-кинетическим
механизмом Dimitrov при использовании модели
турбулентности γ-ReΘ поля числа Маха, давле-
ния и температуры в плоскости симметрии пред-
ставлены на рис. 7.

Показано, что внутри камеры сгорания при
прохождении потока воздуха через ударные вол-
ны, образующиеся от первого и второго клиньев
сжатия, наблюдается четыре крупных области сжа-
тия и разрежения (рис. 7б). Видно, что при взаимо-
действии падающей, отраженной ударных волн и
волны разрежения от поверхности стенки в обла-
сти стенок образуются зоны с повышенными дав-
лением и температурой (рис. 7в). Данные зоны
благоприятны для образования в них радикалов
OH и обеспечивают самовоспламенение даже с
невысоким значением степени сжатия потока в
воздухозаборнике. Схожий результат получен в
работе [16]. Зоны повышенных давлений и темпе-
ратур соответствуют меньшим числам Маха
(рис. 7а).

Одним из факторов, влияющих на получаемое
численное решение, является степень турбулент-
ности потока на входе в расчетную область [26],
определяемая параметром интенсивности I и от-
ношением турбулентной вязкости к молекуляр-
ной μt/μl. В представленных выше расчетах ин-
тенсивность I = 5%, а отношение вязкостей
μt/μl = 10. Для определения степени влияния тур-
булентности потока на численное решение про-

Рис. 5. Изображение сечений вдоль модели.
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плоскость
симметрии

Рис. 6. Распределения давления на стенке вдоль вер-
тикальной плоскости симметрии для “холодного” за-
пуска с разными замыкающими моделями: 1 – экспе-
римент [17]; расчет: 2 – Dimitrov, γ-ReΘ; 3 – Dimitrov,
SST; 4 – Dimitrov, k‒ε; 5 – Dimitrov, SST, второе гра-
ничное условие; 6 – Hong, SST.
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водится варьирование параметров I и μt/μl
(табл. 2).

Определение величины μt/μl основывается на
заданных I и характерном размере рассматривае-
мой задачи Lхар с использованием следующих за-
висимостей:

где l – турбулентный масштаб длины (размер наи-
большего турбулентного вихря), Cμ – эмпириче-
ская константа модели турбулентности, k – тур-
булентная кинетическая энергия, ε – турбулент-
ная скорость диссипации.

В качестве основных величин характерного раз-
мера используются значения высоты горла 20 мм,
гидравлического диаметра на основе высоты гор-
ла 4S/A = 31.579 мм, а также длина проточного
тракта 625 мм (табл. 2).

Для “холодного” запуска рассматривались толь-
ко несколько расчетов с разными значениями сте-
пени турбулентности потока на входе в расчетную
область (табл. 2) с химико-кинетическим механиз-
мом Dimitrov и моделью турбулентности γ-ReΘ. Ре-
зультаты данных расчетов представлены на рис. 8.

По данным результатам можно видеть, что рас-
пределение давления вдоль стенки при разных сте-
пенях входной турбулентности качественно схо-
жи между собой. Можно сделать вывод, что в
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эксперименте обеспечивались низкие уровни
турбулентности на входе в рабочую часть уста-
новки. При этом изменение интенсивности тур-
булентности на входе с сохранением отношения
турбулентной вязкости к молекулярной не при-
водит к изменению результата.

В табл. 2 также представлены значения сред-
ней арифметической относительной погрешно-
сти (δср_хол) для расчeтов с “холодным” запуском
при разной входной степени турбулентности. Вы-
числение погрешностей давления выполнялось
по следующим формулам:

где i – проба эксперимента, N – количество проб
из эксперимента.

Стоит отметить, что данная методика приво-
дит к завышенным значениям отклонений давле-
ния в местах пространственного смещения пика
давления.

Для расчетов с разной степенью турбулентно-
сти также представлен коэффициент восстанов-
ления полного давления (рис. 9), который вычис-
ляется по формуле
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Рис. 7. Поля параметров для расчета Dimitrov, γ-ReΘ
вдоль вертикальной плоскости симметрии: (а) ‒ поле
числа Маха, (б) ‒ поле статического давления, (в) ‒
поле статической температуры.
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Таблица 2. Параметры степени турбулентности потока на входе в расчетную область

I, % 0.1 5 5 5 5 10 10 10 10
μt/μl 1 10 540 850 16847 540 1078 1702 33694
Lхар, мм 1.88 0.37 20 31.579 625 10.01 20 31.579 625
δср_хол, % 23.6 24.9 29.4 – – 31.6 – – –

Рис. 8. Распределения давления на стенке вдоль вер-
тикальной плоскости симметрии для “холодного” за-
пуска с разными значениями степени турбулентности
на входе в расчетную область: 1 – эксперимент [17];
расчет: 2 – Dimitrov, γ-ReΘ, 0.1-1; 3 – 5-10; 4 – 5-540;
5 – 10-540.
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Здесь P0i(x) – полное давление в i-й ячейке, ρi(x) –
плотность смеси в i-й ячейке, (x) – вектор ско-
рости i-й ячейке, (х) – площадь i-й ячейки в
рассматриваемом сечении; индекс inlet обознача-
ет параметры на входе в воздухозаборник.

С ростом значений I и μt/μl (Dimitrov, γ-ReΘ,
5-540 и Dimitrov, γ-ReΘ, 10-540) коэффициент
восстановления полного давления практически
на одну и ту же величину меньше вдоль всей мо-
дели, чем при расчете Dimitrov, γ-ReΘ, 0.1-1 и
Dimitrov, γ-ReΘ, 5-10.

“Горячий” запуск. Для “горячего” запуска выпол-
нены расчеты с учетом подачи топлива в проточный
тракт модели. Особенности основных численных
расчетов при “горячем” пуске представлены в
табл. 3, где I-μt/μl – параметры степени турбулент-
ности потока на входе в расчетную область.

На рис. 10 представлены распределения давле-
ния при разных химико-кинетических механиз-
мах, моделях турбулентности, а также разных мо-
делях ВТГ.

По распределению контрольного параметра,
представленному на рис. 10, видно, что вне зави-
симости от модели турбулентности и химико-кине-
тического механизма результаты с применением
модели ВТГ EDC не совпадают с эксперименталь-
ными значениями давления на стенках (расчеты
№№ 5–7). Использование модели EDC оправда-
но при исследовании процесса горения в дозву-
ковом потоке, где характерное время химических
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реакций значительно меньше, чем характерное
гидродинамическое время [27]. В сверхзвуковом
потоке данные характерные величины могут быть
одного порядка. В то же время на рис. 10 показа-
но, что результаты с химико-кинетическим меха-
низмами Dimitrov, Hong при использовании моде-
ли турбулентности γ-ReΘ и γ, а также модели LFR
относительно близки к экспериментальным (рас-
четы №№ 2–4). Выявлено, что химико-кинети-
ческий механизм (расчеты №№ 2, 3) не является
критическим фактором исходя из оценки кон-
трольного параметра давления [18]). На основе
средней арифметической относительной погреш-
ности выбраны расчетные модели для дальней-
шего исследования (расчет № 2).

Результаты с моделями турбулентности k‒ω
SST и k‒ε при использовании ВТГ LFR (расчеты
№№ 8, 9) не приведены, так как при численном
моделировании возникает эффект теплового за-
пирания (табл. 4).

С помощью численного моделирования удает-
ся выявить небольшой рост давления до 105 Па,
приходящийся на область впрыска водорода (x =
= 0.0925 м), который отсутствует при “холодном”
расчете (рис. 10). Данный пик является результа-
том образования ударной волны вследствие пода-
чи топлива, который не отображается в экспери-
ментальных данных из-за отсутствия датчика
вблизи входного отверстия горючего [28]. Вдоба-
вок результаты моделирования показывают воз-
вращение уровня давления к первоначальному
значению на небольшом промежутке модели
вниз по потоку после подачи топлива.

Для варианта расчета с химико-кинетическим
механизмом Dimitrov при использовании модели
турбулентности γ-ReΘ и модели ВТГ LFR пред-
ставлены поля числа Маха, давления, массовой

Рис. 9. Распределения коэффициента восстановле-
ния полного давления для ряда поперечных сечений
вдоль модели для “холодного” запуска: 1 – Dimitrov,
γ-ReΘ, 0.1-1; 2 – 5-10; 3 – 5-540; 4 – 10-540; “горяче-
го” запуска с разными замыкающими моделями: 5 –
расчет № 1, 6 – 2, 7 – 10, 8 – 11, 9 – 12, 10 – 14, 11 – 16,
12 – 17.
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Рис. 10. Распределения давления на стенке вдоль вер-
тикальной плоскости симметрии для “горячего” за-
пуска с разными замыкающими моделями: 1 – экспе-
римент [17]; расчет: 2 – № 2, 3 – 3, 4 – 4, 5 – 5, 6 – 6,
7 – 7.
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доли H2 и изоповерхности массовой доли H2O
(рис. 11, 12).

Поле числа Маха показывает, что в тракте пре-
обладает сверхзвуковое течение топливно-воз-
душной смеси вдоль всей модели. Поле массовой
доли водорода позволяет оценить процесс смеше-
ния водорода с окислителем, активная часть кото-
рого заканчивается до достижения второго клина, и
то, насколько эффективно этот процесс происхо-
дит. Также можно отметить, что повышение тем-
пературы вследствие тепловыделения смещает
вверх по потоку ударно-волновую структуру, ча-
стичное сохранение которой можно наблюдать по
полю давления. Рис. 12 позволяет сделать вывод,
что топливо проникает практически во всю область
рабочего участка как по ширине, так и по высоте.
Если при прочих равных условиях высоту горла
сделать меньше, то, как предполагается, удалось
бы задействовать весь объем камеры сгорания.

При моделировании процессов с подачей топ-
лива также менялась степень турбулентности по-
тока на входе в расчетную область (табл. 3). На
рис. 13 показано распределение давления на стен-
ке вдоль вертикальной плоскости симметрии для
“горячего” запуска с разными значениями пара-
метров турбулентности. Видно, что при I = 5% и
увеличении μt/μl до 540, 850 и 16847 происходит
повышение давления на стенках камеры сгора-
ния (расчеты №№ 10–12). Результаты для I = 10%

и μt/μl = 540, 1078 и 1702 показывают качественно
схожую зависимость, но с некоторым приростом
давления в той же области проточного тракта
(расчеты №№ 13–15). Показано, что пик, наблю-
дающийся в области конечного участка камеры
сгорания, с увеличением интенсивности турбу-
лентности изменяется со значения р ≈ 3 × 105 до
3.59 × 105 Па. При параметрах I = 10% и μt/μl =
= 33694 расчетное давление выше эксперимен-
тального (расчет № 16). Увеличение давления на
поверхности камеры сгорания с возрастанием пара-
метров турбулентности возникает благодаря интен-
сификации турбулентного массобмена. Так, если
уменьшить значения I и μt/μl до 0.1% и 1 (расчет
№ 1), то давление окажется значительно меньше,
чем в эксперименте.

Для “горячего” запуска проводилась также
оценка влияния степени турбулентности пото-
ка на входе горючего (табл. 5). Для всех расчетов
в данной работе степень турбулентности на входе
горючего имеет значение If = 1% и μt_f/μl_f = 2.

Таблица 3. Обозначения расчетов и их характеристики

Примечание. η1, η2 – коэффициенты сгорания топлива, рассчитанные по разным формулам.

Расчет 
№

Параметры расчета

η1, % η2, %химико-
кинетический 

механизм

модель 
турбулентности

модель
ВТГ

I-μt/μl
угол подачи 
топлива α

δср_гор, %

1 Dimitrov γ-ReΘ LFR 0.1-1 54° 18.8 60.6 55.5
2 Dimitrov γ-ReΘ LFR 5-10 54° 17.88 76.0 70.3
3 Hong γ-ReΘ LFR 5-10 54° 17.89 76.3 73.0
4 Dimitrov γ LFR 5-10 54° 18.5 82.8 77.4
5 Dimitrov γ-ReΘ EDC 5-10 54° 33.1 36.4 27.7
6 Dimitrov k‒ω SST EDC 5-10 54° 32.3 39.7 30.0
7 Hong γ-ReΘ EDC 5-10 54° 33.6 33.9 25.7
8 Dimitrov k‒ω SST LFR 5-10 54° – – –
9 Dimitrov k‒ε LFR 5-10 54° – – –

10 Dimitrov γ-ReΘ LFR 5-540 54° 17.8 87.1 81.5
11 Dimitrov γ-ReΘ LFR 5-850 54° 17.6 89.9 84.5
12 Dimitrov γ-ReΘ LFR 5-16847 54° 20 96.7 92.1
13 Dimitrov γ-ReΘ LFR 10-540 54° 21.2 90.9 85.5
14 Dimitrov γ-ReΘ LFR 10-1078 54° 27.5 95.8 90.8
15 Dimitrov γ-ReΘ LFR 10-1702 54° 29.7 97.0 92.2
16 Dimitrov γ-ReΘ LFR 10-33694 54° 32 97.6 93.0
17 Dimitrov γ-ReΘ LFR 5-10 39° – 71.3 65.7

Таблица 4. Модели турбулентности и эффект теплово-
го запирания

ВТГ LFR

Модель турбулентности γ-ReΘ γ k‒ω SST k‒ε

Запирание – – + +
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Чтобы исследовать влияние этого фактора, про-
изводится сравнение результатов расчета № 2 с
If = 1%, μt_f/μl_f = 2 на входе горючего и аналогич-
ного расчета, но уже со значениями If = 10% и
μt_f/μl_f = 401 (расчет jet 10-401), соответствующи-
ми характерному значению диаметра форсунки.

Сравнение расчетных и экспериментальных
распределений давления при расчетах с разной
степенью турбулентности на форсунках пред-
ставлено на рис. 14. Видно, что распределения
давления схожи.

С помощью численного моделирования также
проводилось исследование влияния угла впрыска
топлива на характеристики потока. Некоторые мо-
дели турбулентности при численном моделирова-
нии показали тепловое запирание потока, поэтому
было решено исследовать и влияние других факто-
ров. В расчете № 2 угол впрыска топлива составляет
54° относительно плоскости XZ (α = 54°), что соот-
ветствует экспериментальной подаче. Другие зна-
чения углов α относительно клина сжатия пред-
ставлены в табл. 6.

Распределение давления на стенке вдоль вер-
тикальной плоскости симметрии с разными угла-
ми впрыска водорода α = 54° и 39° представлено
на рис. 14 (расчеты №№ 2, 17). Видно, что при α =
= 39° значение давления по всей модели стано-
вится меньше по сравнению с α = 54°. Распреде-
ление давления для углов α = 69° и 90° не пред-
ставлены, так как с такой подачей топлива возни-
кает эффект теплового запирания (табл. 6). По
результатам численного моделирования отмече-
но, что с углом впрыска α = 39° скорость потока
локально становится выше, чем при угле 54°, при

этом уменьшается глубина проникновения горю-
чего в основной поток.

На рис. 15 показано распределение осреднен-
ных значений числа Маха в рассматриваемых по-
перечных сечениях вдоль модели для разных ва-
риантов расчетов. Осредненное число Маха опре-
делялось по следующей формуле:

где Mi(х) – число Маха i-й ячейки в рассматрива-
емом сечении.

Осредненные значения числа Маха вдоль мо-
дели для расчета с углом впрыска водорода α =
= 39° (расчет № 17) по всей длине тракта превы-
шают значения для угла α = 54° (№ 2). При срав-
нении осреднeнных чисел Маха при разных уров-
нях турбулентности видно, что с ростом парамет-
ра турбулентности на входе в расчетную область
числа Маха понижаются. Особенно изменения за-
метны при переходе со значения I = 0.1% и μt/μl = 1
(расчет № 1) к I = 5% и μt/μl = 10 (№ 2). Также
рис. 15 в целом указывает на то, что во всeм про-
точном тракте наблюдается сверхзвуковое тече-
ние среды.

Для оценки качества сгорания водорода в по-
лученных расчетах рассматривается коэффици-
ент полноты сгорания топлива, который вычис-
ляется по следующей формуле (по расходу):

где  – массовая доля водорода i-й ячейки в
рассматриваемом сечении, индекс inj обозначает
параметры на выходе из форсунки.

Распределение коэффициента полноты сгора-
ния топлива при разных режимах представлено
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Рис. 11. Поля параметров для расчета № 2 по сечению
вдоль форсунки: (а) ‒ поле числа Маха, (б) ‒ поле
статического давления, (в) ‒ поле массовой доли H2.
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Рис. 12. Изоповерхности массовой доли паров H2O.

Y

Z

YH  O 0.03 0.06 0.09 0.12 0.15 0.18 0.21
2 

Таблица 5. Показатели степени турбулентности на
входе горючего
If, % 1 10
μt_f/μl_f 2 401
Lхар, мм 0.1 2
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на рис. 16 вместе с распределением расхода воды.
С повышением уровня турбулентности на входе
полнота сгорания топлива повышается практиче-
ски вдоль всего тракта. Причем больший объем
химических реакций во всех режимах протекает
примерно до середины камеры сгорания, что
отображается по активному образованию водяно-
го пара в этой области.

Распределения коэффициента полноты сгора-
ния вдоль модели для большинства полученных
расчетов соответствуют кривой выгорания [29].

Значение коэффициента полноты сгорания
топлива в выходном сечении сопла (по расходу)
приведено в табл. 3, где также представлены зна-
чения коэффициента полноты сгорания топлива
в выходном сечении, полученные по следующей
зависимости (по энергии):

где (x) – массовый расход k-й компоненты в
рассматриваемом сечении,  – стандартная эн-
тальпия образования k-й компоненты,  – рас-
ход воды при коэффициенте полноты сгорания 1.

По представленным значениям (табл. 3) умень-
шение угла впрыска топлива по сравнению с экс-
периментальной подачей снижает коэффициент
ввиду большей скорости потока на протяжении
всего проточного тракта. Полнота сгорания с ро-
стом значений параметров турбулентности на входе
в расчетную область возрастает, что связано с ин-
тенсификацией турбулентного перемешивания.

Для “горячего” запуска также определяется
коэффициент восстановления полного давления.
Данный коэффициент представлен на рис. 9 в рас-
сматриваемых поперечных сечениях вдоль мо-
дели для разных вариантов расчетов. Коэффи-
циент восстановления полного давления связан с
вычислением тяги двигателя [30]. По рис. 9 видно,
что с увеличением степени турбулентности на
входе в расчетную область наблюдается понижение
коэффициента восстановления полного давления.
Усиление турбулентности на входе, с одной сторо-
ны, повышает полноту сгорания, но, с другой,
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Рис. 13. Распределения давления на стенке вдоль вер-
тикальной плоскости симметрии для “горячего” за-
пуска с разными значениями параметра турбулент-
ности: 1 – эксперимент [17]; расчет: 2 – № 1, 3 – 2, 4 –
10, 5 – 11, 6 – 12, 7 – 13, 8 – 14, 9 – 15, 10 – 16.
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Таблица 6. Угол подачи топлива и запирание

Угол подачи топлива, град 54 39 69 90
Запирание – – + +

Рис. 14. Распределения давления на стенке вдоль вер-
тикальной плоскости симметрии для “горячего” за-
пуска с разными значениями степени турбулентности
на входе горючего и разными углами впрыска горю-
чего: 1 – эксперимент [17]; расчет: 2 – № 2, 3 – jet 10-401,
4 – 17.
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уменьшает коэффициент восстановления полно-
го давления вдоль проточного тракта.

ЗАКЛЮЧЕНИЕ
Проведено численное моделирование горения

водородно-воздушной смеси в сверхзвуковом по-
токе модельной камеры сгорания эксперименталь-
ной конфигурации проекта “HyShot”. Выполнена
валидация вычислительного алгоритма с разны-
ми замыкающими моделями турбулентности, мо-
делями взаимодействия турбулентности с горе-
нием, а также химико-кинетическими механиз-
мами. Анализ полученных данных при сравнении
распределения давления вдоль стенки показал
следующее:

– модель турбулентности γ-ReΘ, модель взаи-
модействия турбулентности с горением LFR и хи-
мико-кинетический механизм Dimitrov обеспе-
чивают наилучшее совпадение с экспериментом
среди выбранных моделей;

– использование модели ВТГ EDC для сверх-
звукового потока занижает значения давления в
проточном тракте;

– в зависимости от выбранной модели турбу-
лентности может возникать тепловое запирание
потока; так, данный эффект наблюдается для мо-
делей k‒ω SST и k‒ε;

– разные механизмы химической кинетики
обеспечивают схожее распределение давления,
но, по данным [19], необходимо проводить вали-
дацию и по другим критериям, так как структура
пламени может быть различна, даже если меха-
низмы одинаково описывают задержку воспла-
менения и ламинарную скорость пламени.

Выполнены расчеты с варьированием пара-
метров турбулентности на входе в расчетную об-

ласть. Показано, что с увеличением этих парамет-
ров возникает повышение турбулентного переме-
шивания, что приводит к увеличению давления
на стенках камеры сгорания, увеличению коэф-
фициента полноты сгорания топлива и одновре-
менно уменьшению коэффициента восстановле-
ния полного давления. Коэффициент полноты
сгорания может изменяться от 60.6 до 97.6% для
низкого и высокого уровня турбулентности соот-
ветственно. Таким образом, уровень турбулент-
ности на входе является важным фактором, кото-
рый необходимо определять в экспериментах.

Проведено моделирование с варьированием
угла впрыска водорода в набегающий поток. Вы-
явлено, что при меньшем угле подачи топлива на-
блюдается ускорение потока по сравнению с экс-
периментальной подачей, что в результате обеспе-
чивает меньшее давление на поверхностях камеры
сгорания, меньшее значение коэффициента пол-
ноты сгорания топлива и большее значение ко-
эффициента восстановления полного давления.
При увеличении угла впрыска водорода наблюда-
ется эффект теплового запирания.

Рис. 15. Распределения осредненного числа Маха для
ряда поперечных сечений вдоль модели в разных ре-
жимах: 1 – расчет № 1, 2 – 2, 3 – 10, 4 – 11, 5 – 12, 6 –
14, 7 – 16, 8 – 17.
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Рис. 16. Распределения коэффициента полноты сго-
рания топлива и расхода воды для ряда поперечных
сечений вдоль модели при разных режимах: 1 – рас-
чет № 1, 2 – 2, 3 – 10, 4 – 11, 5 – 12, 6 – 14, 7 – 16, 8 – 17.
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