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Abstract 

Combustion of hydrogen-air mixture in the scramjetchamber is modeled. Fields of chemical 

species concentrations, pressure, and temperature are calculated by quasi-one-dimensional 

computational model based on unsteady governing equations including Navier  Stokes equa-

tions, energy conservation and diffusion equations together with system of chemical kinetic 

equations. One-dimensional pressure distribution is presented. Method of the numerical simu-

lation and details of the problem under consideration are presented. 
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Scheme of the hypothetical hypersonic aircraft. All dimensions are in centimeters 
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Аннотация 

В данной работе реализована квазиодномерная модель гиперзвукового прямоточного 

воздушно-реактивного двигателя (ГПВРД), которая позволяет получать распределения 

газодинамических параметров вдоль тракта двигателя и проводить анализ конструкции 

двигателя. Произведена верификация полученных газодинамических распределений на 

группе известных экспериментальных и расчетных данных. Квазиодномерная модель 

позволяет оценить дальность полета ГЛА. 

Ключевые слова: ГПВРД, горение водорода, квазиодномерная модель. 

1. Введение  

В последнее время наблюдается повышенный интерес к ГПВРД [1]. Это связанно в 

первую очередь с успешными летными экспериментами [1–3], показавшими жизнеспособ-

ность данного типа двигателя. На первом этапе проектирования транспортного средства 

очень важно провести точный прогноз эффективности двигателя и других интегральных 

характеристик летательного аппарата (ЛА). Существуют двумерные [4] и трехмерные [5] 

модели позволяющие описывать структуру течений в камере ГПВРД. Однако, подобные 

модели требуют большого количества вычислительных затрат. Поэтому разрабатываются 

[6,7] квазиодномерные модели ГПВРД. В этих моделях для расчета полей концентраций 

химических веществ, давления и температуры решается система обыкновенных дифферен-

циальных уравнений [8]. 

2. Постановка задачи  

Можно разделить на несколько блоков различные элементы гиперзвукового лета-

тельного аппарата (ГЛА). Эти блоки и взаимодействие между ними показаны на рис. 1. В 

блоке "входное устройство" по заданной высоте полета, углу атаки и числе Маха полета оп-

ределяются параметры на входе в камеру сгорания. Зная закон подачи топлива, геометрию 

двигателя и сопла, используя квазиодномерную методику можно получить распределение 

давления плотности и температуры вдоль всего канала камеры сгорания. Таким образом, 

мы можем рассчитать тягу и удельный импульс двигателя ГЛА. Зная коэффициент сопро-

тивления аппарата и объем топливного бака можем оценить дальность полета. В данной ра-
боте был проведен расчет интегральных характеристик гипотетического ГЛА похожего на 

аппарат X-51. Схема и геометрия данного аппарата приведена на рис.2. 
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Рис. 1.Схема интегрального расчета ГЛА 

 

Рис. 2. Схема гипотетического ГЛА. Все размеры в сантиметрах 

3. Входное устройство 

Для определения параметров за ударной волной воспользуемся следующими соотно-

шениями [9]: 
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Применяя уравнения (1)(5) к каждому прохождению ударной волны (рис. 3), как по-
казано на рис. 4, мы можем рассчитать параметры на входе в камеру сгорания. Для предло-

женной геометрии ГЛА углы равны 1 21.36 , 5.43     . На высоте H = 30 км температура 

воздуха и давление равны T = 226 K, P = 1196 Н/м
2
, соответственно. Расчетная скорость по-

лета для таких параметров (когда ударная волна от носовой части аппарата падает на край 

двигательной установки) равна 6.8 Маха. Параметры на входе в камеру сгорания после про-

хождения системы из трех волн приведены в таб. 1. 
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Рис.3 Схема поведения потока при прохождении ударной волны 

 

Рис. 4 Схема расчета параметров за системой из трех ударных волн 

Таблица 1 

Параметры полета и рассчитанные условия на входе в камеру 

сгорания  

Параметры Перед аппаратом Камера сгорания 

Температура 226 K 401 K 

Давление 1196Н/м
2
 71880 Н/м

2
 

Скорость 6.8 M 4.95 M 

4. Математическая модель 

Существует большое множество квазиономерных моделей [6, 7],[10, 11],[12–15]. Ис-

следуемая модель основана на этих двух работах [6, 7]. Используются предположения, что 

газ идеальный, а поток установившийся. Используется система уравнений Навье  Стокса, 
неразрывности, закон сохранения энергии и уравнения диффузии для каждого компонента 

смеси, записанная в квазиодномерной постановке. Эта система обыкновенных диффе-

ренциальных уравнений, моделирующая движение газа в канале ГПВРД приведена ниже. 

Уравнение Навье  Стокса (закон сохранения импульса) 
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Закон сохранения энергии 
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Закон сохранения массы (810) 
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Закон сохранения массы для каждой компоненты смеси 
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Эта величина зависит от трех коэффициентов: 

1) Соотношения топливо-окислитель 
2 2O O

fuel fuel
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m m
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 это отношение массы то-

плива к массе окислителя деленное на отношение массы топлива к массе окислителя в сте-

хиометрической смеси. 

2) Полнота сгорания топлива η отношения массы прореагировавшего к массе всего 
топлива.  

3) Коэффициент длины смешения m . Этот коэффициент обсуждается ниже. 

Модель позволяет описывать трение за счет вязкости. Трение о стенки находится из 

метода относительной температуры Эккерта [20]. Этот метод используется для нахождения 

силы трения на сверхзвуковых и гиперзвуковых скоростях и очень подходит для описания 

потоков возле ЛА. В этом методе предполагается, что температура поверхности аппарата 

равна адиабатической температуре стенки awT :    1 3 21 Pr 1 2awT T M   . Тогда коэффи-

циент трения равен 
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где

1/2*
*

*

1T R T
C

T T T R T

  
   

   
; 111R K ; * 0.5 0.28 0.22W AWT T T T   . 

Приведенная система уравнений решается методом Рунге  Кутты 45 порядка. 

5. Модели смешения 

В данной работе рассматривается две модели смешения. В первой модели считается, 

что вдув топлива происходит в реальном месте вдува, а окончательное смешение происхо-

дит на некотором расстоянии mixL . Считается так же, что химические превращения начи-

нают происходить только на расстоянии mixL  от места вдува. 
Вторая модель смешения называется сверхзвуковой моделью смешения. Суть ее за-

ключается в следующем. Хотя вдув топлива и происходит в точке реального вдува, топливо 

доступное для реакций поступает в систему на всей длине смешения mixL . Длина смешения 

может быть больше длины камеры сгорания, тогда не все топливо успевает перемешаться и 

сгореть. Подробнее о модели сверхзвукового смешения можно узнать в работе[6]. В сверх-

звуковой модели смешения предполагается, что топливо доступное для реакции fmm про-

порционально топливу, вдуваемому в систему ofm : fm m ofm m . Коэффициент пропор-

циональности   1 exp
d

m mixa kx L     
, где коэффициенты a = 1.06492, k = 3.69639, 

d = 0.80586 определяются из экспериментов по смешению сверхзвуковых струй. 

Длина смешения является коэффициентом, который включает в себя конструкцион-

ные особенности двигательной установки (метод вдува топлива, каверны). Длину смешения 

можно задавать различными способами. Возможно определение этого параметра из экспе-

римента, для данной установки. Параметр длины смешения возможно определить из трех-

мерного или двухмерного подробного численного моделирования. При описании экспе-

римента X-51 используется предположение, что длина смешения равна длине двигательной 

установки. 

6. Химическая кинетика 

Для моделирования горения водорода используется кинетическая схема, предложен-

ная Вестбруком [16], состоящая из одной глобальной реакции 2 2 22H O 2H O  . Константа 

скорости этой реакции равна:     2

1.0 0.513
H 2 22 3.6 10 exp 17614 H Oglobalk T     .  

При моделировании горения керосина (JP-7) использовалась глобальная реакция 

12 24 2 2 2C H 18O 12H O 12CO   . Константа скорости для этой реакции предполагалась рав-

ной     12 24

1.5 1.07
12 24 22.4 10 exp 4630 C H OC H globalk T     . Теплота сгорания JP-7 равна 

43.5 МДж/кг, поэтому энтальпия образования JP-7 считалась равной 300 кДж/моль. 

7. Результаты и обсуждения 

Для верификации разрабатываемой модели используются следующие эксперименты: 

Хайшот [3] (HyShot-2), Эксперимент Билига [17] (Billig), Эксперимент Андерсона [18] (An-

derson) и экспериментальная установка университета Квинсленда [19] (Queensland Universi-

ty experiment).  

Схема установки эксперимента Билига [17] приведена на рис. 5. Параметры экспери-

мента приведены в таб. 2. Для расчетов этой экспериментальной установки мы будем ис-

пользовать обе модели смешения и полагать что mix 28L  см. Распределение давления вдоль 

канала эксперимента Билига [17] показаны на рис. 6. Зелеными треугольниками обозначены 

экспериментальные данные. Черная линия  результаты расчетов при использовании пер-

вой модели смешения. Следует отметить, что давление вначале увеличивается не-
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значительно за счет трения в канале. После начала горения при 28L см, давление растет 

скачкообразно. Красная линия  результаты расчетов при использовании сверхзвуковой 

модели смешения. В этом случае, топливо поступает в систему плавно, и давление увели-

чивается монотонно. В расширяющейся части экспериментальной установки давление сни-

жается из-за того что поток сверхзвуковой. Видно хорошее согласие полученных результа-

тов с экспериментальными значениями. В дальнейших вычислениях будем использовать 

только сверхзвуковую модель смешения. 

 

Рис.5. Схема установки эксперимента Билига [17]. Размеры в сантиметрах 

 

Рис. 6 Распределение давления вдоль канала эксперимента Билига [17]: 

1  экспериментальные данные; 2  результаты расчетов при использовании первой модели 

смешения; 3  результаты расчетов при использовании сверхзвуковой модели смешения 

Таблица 2 

Параметры эксперимента университета Билига [17] 

Температура 872 K 

Давление 52000 H/м
2
 

Скорость 1849 м/с, 3.19 M 

γ 1.346 

Температура стенки 500 K 

φ 0.5 

Второй эксперимент, исследуемый в этой работе,HyShot-2 [3]. Схема установки экс-

перимента HyShot-2 [3] приведена на рис. 7. Параметры эксперимента приведены в таб. 3. 
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Для расчетов этой экспериментальной установки мы будем использовать вторую модель 

смешения и полагать что mix 90L  см. На рис. 8 приведено сравнение расчетных давления 

внутри камеры ГПВРД эксперимента HyShot-2 без горения, полученных в данной работе 

(черная линия), с результатами расчетов других авторов [6] (зеленые точки). На рис. 9 

приведены аналогичне результаты для случая с горением внутри камеры ГПВРД.  

 

Рис. 7. Схема установки эксперимента HyShot-2[3]. Рисунок взят из работы [6] 

  

Рис. 8. Профили давления внутри камеры экспе-

риментальной установки HyShot-2 [3] (без горе-

ния):1  экспериментальные данные; 2  резуль-

таты расчета по квазиодномерной методике 

Рис. 9 Профили давления внутри камеры экспе-

риментальной установки HyShot-2 [3] (c горени-

ем):1  эффективность горения η = 0.6; 2 η = 0.7; 

3 η = 0.8; 4 η = 0.9; 5 η = 1; 6  результаты рас-

четов взятые из работы [21] 

Таблица 3 

Параметры эксперимента университета HyShot-2 [3] 

φ 0 0.3 

Температура 1571 K 1528 K 

Давление 65900 H/ м
2
 73760 H/ м

2
 

Скорость 2 M 2 M 

γ 1.346 1.346 

Температура стенки 500 K 500 K 
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Можно заметить, что давление вначале растет за счет горения, а в дальнейшем про-

исходит спад давления за счет расширения камеры сгорания. Следует отметить, что в на-

ших расчетах эффективность грорения считалась равной 1 ( 1  ), поэтому давление в на-

ших рачетах немного превышает значения расчетов других авторов. Иследование влияния 

эффективности горения приведено ниже. 

На примере эксперимента университета Квинсленда [19] проводился анализ влияния 

эффективности горения на распределение давления вдоль канала. Схема установки экспери-

мента университета Квинсленда [19] приведена на рис. 10. Параметры эксперимента приве-

дены в таб. 4. 

Для расчетов этой экспериментальной установки мы будем использовать вторую мо-

дель смешения и полагать что mix 25.59L  см. Распределение давления вдоль канала экспе-

римента университета Квинсленда [19] показано на рис. 11. Красными треугольниками обо-

значены экспериментальные данные. Цветные кривые обозначают результаты расчетов для 

различных значений эффективности горения η в диапазоне от 0.6 до 1. Видно, что чем 

больше эффективность горения, тем сильнее повышение давления. 

 

Рис. 10.Схема установки эксперимента университета Квинсленда 

[19]. Рисунок взят из работы [6] 

 

Рис. 11. Распределение давления вдоль канала эксперимента уни-

верситета Квинсленда [19]: 

1  экспериментальные данные [19]; 2  эффективность горения 

η = 0.6; 3 η = 0.7; 4 η = 0.8; 5 η = 1 
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Таблица 4 

Параметры эксперимента университета Квинсленда [19] 

Температура 1025 K  

Давление 59000 H/м
2
 

Скорость 2.47 M  

γ 1.346  

Температура стенки 500 K  

φ 0.38  

Еще один эксперимент, который мы используем для верификации квазиодномерной 

модели, это эксперимент Андерсона [18]. Схема установки эксперимента университета Ан-

дерсона [18] приведена на рис. 12. Параметры эксперимента приведены в таб. 5. Для расче-

тов этой экспериментальной установки мы будем использовать вторую модель смешения и 

полагать что mix 24L  см. Распределение давления вдоль канала эксперимента Андерсона 

[18] показано на рис .13. Видно хорошее соответствие полученных результатов с экспери-

ментальными значениями.  

 

 

Рис. 12.Схема установки эксперимента Андерсона [18]. Размеры в 

сантиметрах. 
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Рис. 13. Распределение давления вдоль канала эксперимента  Ан-

дерсона [18]: 1  экспериментальные данные; 2 результаты рас-

четов 

Таблица 5 

Параметры эксперимента Андерсона [18] 

Температура 1031 K  

Давление 75777 H/м
2
 

Скорость 3.2 M  

γ 1.346  

Температура стенки 500 K  

φ 0.619  

8. Оценка дальности полета ГЛА 

В работе проводится оценка дальности полета гипотетического ЛА. В качестве каме-

ры сгорания используется прямоугольный канал постоянного сечения и расширяющееся 

сопло. Геометрические параметры такого канала показаны на рис. 14. Начальные параметры 

на входе в камеру сгорания заданы в таб. 1. Распределение температуры вдоль канала пока-

зано на рис. 15. Сила тяги двигателя равна  10 10 0 0 10 0 10THRUSTF m V m V p p A     при (φ = 0.5, 

η = 1), где с индексом 0 параметры на входе в камеру сгорания, а с индексом 10  на выходе. 

FTHRUST = 84753481 дин. Удельный импульс равен sp THRUST fI F gm , 320spI  c. Зная, что 

коэффициент сопротивления данного аппарата при нулевом угле атаки равен 0.141friC 

[20], площадь всего аппарата S = 1357 см
2
, скорость аппарата 2050V  м/с и плотность воз-

духа на высоте 30 км, можем определить силу сопротивления по формуле 

 
2

73976626
2

fri fri

V
F C S

 
   дин 

Для успешного полета необходимо, чтобы сила тяги превышала силу трения. Варьи-

руя расход топлива (меняя значение φ) таким образом, чтобы сила тяги равнялась силе со-

противления, получим расход топлива равный 250fm  г/с (φ = 0.48). Поэтому, предпола-

гая, что масса топлива равна 150 кг, оценим дальность полета аппарата Х-51 
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Рис. 14. Геометрия гипотетического ГПВРД. Все размеры в сан-

тиметрах 

 

Рис. 15. Распределение температуры внутри канала ГПВРД 

9. Заключение 

Представленные результаты показывают возможность использования квазиодномер-

ной методики для оценки интегральных характеристик и дальности полета ГЛА. Была про-

изведена верификация полученных газодинамических распределений на группе известных 

экспериментальных и расчетных данных.  

Работа выполнена в рамках программы по созданию виртуальной модели ГЛА, разра-

батываемой в лаборатории радиационной и газовой динамики ИПМех РАН [2133]. 
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