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Численно исследуется инициирование и стабилизация детонационного горения паров керосина
в сверхзвуковом воздушном потоке, поступающем в расширяющееся осесимметричное сопло с
коаксиальным центральным телом. В расчетах используется редуцированная кинетическая мо-
дель горения, включающая в себя 68 реакций для 44 компонентов. Энтальпия и энтропия компо-
нентов определяются с использованием аппроксимирующих полиномов из базы данных NASA.
В основе гидродинамической модели лежат двумерные нестационарные уравнения Эйлера для
осесимметричного течения многокомпонентного реагирующего газа. Расчеты выполняются с
использованием конечно-разностной схемы Годунова и ее β-модификации повышенной точности
на гладких решениях. Определены параметры потока, обеспечивающие стабильное детонаци-
онное горение паров керосина в рассматриваемом сопле. Детонационное горение керосина дает
более высокую тягу, чем сжигание водорода, но заметно проигрывает по удельной тяге. Расчеты
выполнены на суперкомпьютере «Ломоносов» Московского государственного университета им.
М. В. Ломоносова.
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ВВЕДЕНИЕ

Разработка гиперзвуковых летательных
аппаратов инициирует исследование детонаци-
онного горения, которое по некоторым оцен-
кам может быть более эффективным, чем тра-
диционное [1]. Авиационные двигатели, осно-
ванные на детонационном горении, имеют ряд
преимуществ, таких как простота конструк-
ции, эффективность идеального термодинами-
ческого цикла в широком диапазоне измене-
ния определяющих параметров [2, 3]. Возмож-
ность использования детонационного горения
водородовоздушных смесей показана для раз-
личных типов двигателей — с пульсирующей
[4–7], непрерывно вращающейся [8–11] и стаци-
онарной [12–15] детонацией. Однако традици-
онно в авиации основным топливом является
керосин, который характеризуется низкой де-
тонационной способностью. Как правило, керо-
син впрыскивается в камеру сгорания в дис-
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персном виде, что дополнительно затрудняет
его детонацию. Детонационная способность па-
ров керосина или насыщенных углеводородов
экспериментально исследована на базе пульси-
рующих детонационных двигателей, где ини-
циирование детонации является самостоятель-
ной задачей [16–21]. Численное исследование
горения паров керосина в сверхзвуковых пото-
ках обычно проводится на основе глобальных
кинетических моделей [22, 23]. В [24] для моде-
лирования клиновидной детонации в двухфаз-
ной смеси керосин — воздух также использует-
ся существенно упрощенный кинетический ме-
ханизм, который состоит из двух глобальных
реакций окисления исходного топлива до CO и
H2O при кинетическом равновесии в системе
CO—CO2 [25].

Существует множество расчетных схем,
позволяющих с разной точностью моделиро-
вать газовые потоки с химическими превраще-
ниями в устройствах сложной геометрии [26–
34]. Однако конечно-разностная схема Годуно-
ва [35] остается наиболее универсальной и на-
глядной с газодинамической точки зрения. В
[36–38] предложена ее β-модификация, имею-
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щая второй порядок аппроксимации на гладких
решениях. В отличие от других подобных схем,
эта модификация проста и очевидна и способ-
на обеспечить неубывающую энтропию числен-
ного решения, т. е. физически приемлемые ре-
зультаты, как и схема Годунова.

В настоящей работе β-модификация схемы
Годунова используется для расчета детонаци-
онного горения паров керосина в воздухе, кото-
рые поступают со сверхзвуковой скоростью в
осесимметричный сопловой канал с коаксиаль-
ным центральным телом. Воспламенение смеси
происходит в результате трансформации кине-
тической энергии потока во внутреннюю энер-
гию газа за отошедшей ударной волной перед
затупленным центральным телом. Кинетиче-
ская модель горения включает в себя 44 ком-
понента, участвующих в 68 реакциях.

1. КИНЕТИЧЕСКАЯ МОДЕЛЬ
ГОРЕНИЯ ПАРОВ КЕРОСИНА В ВОЗДУХЕ

Как правило, реактивные топлива состо-
ят из сотен линейных алканов, разветвленных
алканов, нафталинов, олефинов и ароматиче-
ских соединений [39–41]. Поэтому в настоящее
время проблематично использовать детальные
кинетические механизмы горения реактивного
топлива в задачах сверхзвуковой газовой ди-
намики. Вместо них применяются упрощенные
модели, имеющие дело с «суррогатным» топ-
ливом. Такие модели содержат сравнительно
небольшое количество суррогатных компонен-
тов, представляющих основные семейства уг-
леводородов и имитирующих реальные физиче-
ские и химические свойства различных кероси-
нов.

Физические характеристики керосина
важны при анализе последствий хранения,
процессов подачи топлива в камеру сгорания,
характеристик двигателя и состава выбросов.
Температура кипения и вязкость являются
показателями молекулярного состава топ-
лива. Если вязкость относительно высокая,
это означает, что в топливе содержится
большое количество соединений с тяжелыми
молекулами. Высокая доля нормальных (нераз-
ветвленных) парафинов (CnH2n+2), особенно
с длинными молекулярными цепями, обычно
улучшает характеристики воспламенения
топлива. С другой стороны, циклопарафины и
ароматические соединения с их стабильными
кольцевыми структурами труднее разрушить

и окислить. Более сложное влияние на вос-
пламенение и тепловыделение оказывают
изопарафины и олефины (CnH2n). В целом,
высокая доля изопарафинов и олефинов имеет
тенденцию затруднять воспламенение [42].

В [43–46] предложены детальные и редуци-
рованные кинетические модели окисления ке-
росина и его составляющих. При этом пока-
зано, что для упрощения кинетической схемы
горения керосина достаточно использовать ме-
ханизм окисления одиночного большого n-па-
рафина, который имеет примерно ту же эн-
тальпию сгорания (45 МДж/кг), отношение
атомов C/H (11/19) и соответствующее значе-
ние молярной массы (145 г/моль) [47]. Сравни-
тельный анализ, выполненный в [48], показал,
что упрощенный механизм окисления n-декана,
разработанный в этом исследовании, достаточ-
но хорошо описывает процесс горения авиаци-
онного керосина. Упрощенная модель постро-
ена на основе детальной кинетической схемы
[49] после исключения из нее низкотемператур-
ных реакций окисления алифатических углево-
дородов и окисления бензола.

В данной работе для расчета высокотем-
пературного окисления керосина в сверхзвуко-
вой прямоточной камере сгорания используется
механизм [48], состоящий из 62 реакций для 44
компонентов, дополненный шестью реакциями
высокотемпературного разложения n-декана.

Высокотемпературное разложение n-дека-
на содержит два класса реакций: распад ис-
ходной молекулы и отрыв атома Н молеку-
лой O2. Молекула n-декана имеет пять раз-
личных связей С—С, разрыв которых при вы-
соких температурах инициирует образование
различных углеводородных радикалов с более
короткой длиной цепи. В принятой кинетиче-
ской модели в число инициирующих реакций
входит высокотемпературное разложение n-де-
кана с образованием пар (n-C3H7, p-C7H15)
и (p-C4H9, p-C6H13) с константой скорости
k = 3.16 · 1016 exp(−40 765/T ) [см3/(моль · с)]
[50]. Для реакций n-C10H22 ↔ s-C10H21 + H и
n-C10H22 ↔ t-C10H21 + H константа скорости
равна 8.0 · 1017 exp(−50 800/T ) [см3/(моль · с)]
[50]. Вследствие симметрии молекулы n-дека-
на, при отрыве атома H молекулой кисло-
рода образуются пять различных децильных
радикалов, из которых вторичный радикал
s-C10H21 и третичный радикал t-C10H21 яв-
ляются наиболее стабильными [51]. Поэтому в
принятой кинетической модели учитываются
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только эти децильные изомеры, образующиеся
в реакции n-C10H22 + O2 с константой скоро-
сти k = 1.0 · 1014 exp(−24 000/T ) [см3/(моль · с)]
[50].

В окончательном виде принятая в данной
работе редуцированная кинетическая модель
горения паров керосина в воздухе состоит из
68 реакций и 44 компонентов. Термодинамиче-
ские свойства, в частности энтальпия и энтро-
пия компонентов смеси, взяты из базы данных
NASA [52]. Для тестирования кинетической мо-
дели было рассчитано время задержки воспла-
менения (tign) керосина в воздухе в адиабати-
ческих условиях при постоянной плотности га-
за. На рис. 1 сплошная кривая относится к ре-
зультатам настоящего расчета, точками пред-
ставлены экспериментальные данные для n-де-
кана в диапазоне температур 900÷ 1 300 К при
давлении 13 атм [53] и для керосина Jet-A в
диапазоне температур 1 000÷ 1 450 К при дав-
лении около 9 атм [54]. Детальный кинетиче-
ский механизм [55] хорошо описывает экспери-
ментальные данные во всем диапазоне темпе-
ратур (пунктирная кривая на рис. 1), но он тре-
бует чрезмерно большого времени при расчете
сложных газодинамических течений.

Принятая в работе кинетическая модель
(сплошная кривая на рис. 1), а также упрощен-

Рис. 1. Время задержки воспламенения n-дека-
на и керосина Jet-A при p0 = 13 атм и φ = 1.0

ная модель [56] без низкотемпературной кине-
тики (штриховая кривая) хорошо согласуют-
ся с экспериментальными данными только при
температурах выше 1 100 K. Однако именно
эти температурные условия наиболее вероят-
ны за ударным фронтом детонационной волны
в сверхзвуковой прямоточной камере сгорания.

2. ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ И МЕТОД РЕШЕНИЯ

Рассматриваемый в данной работе сопло-
вой канал представляет собой трубу AB ра-
диуса R1 с присоединенным расширяющимся
соплом BCD (рис. 2). В плоскости (X,Y ) эти
два участка канала расположены на интерва-
лах X1 < X � X0 и X0 < X < X2 соответ-
ственно. Расширение сопла обеспечивает уве-
личение числа Маха от единицы до заданного
значения Me (Me > 1) по одномерной теории
при показателе адиабаты, равном γ = 1.4. Кон-
тур сопла задается синусоидой. Касательная к
контуру в конечной точке X2 параллельна оси
симметрии. Сопло встроено во внешнее кони-
ческое тело с образующей AC, которая касает-
ся контура расходящегося сопла. Центральное
тело состоит из коаксиального цилиндра с тор-
цевой стенкой и конуса, обращенного вершиной
в направлении потока.

В расчетах радиус трубы принят равным
R1 = 8, ее длина X0 − X1 = 18, длина расхо-
дящейся части X0 −X2 = 38, радиус на выхо-
де R2 ≈ 1.63R1 (Me = 2.5), абсцисса X0 = 2
(см. рис. 2). Наветренная торцевая стенка цен-
трального тела находится в точкеX = 0, длина
цилиндрической части этого тела равна 16, вы-
сота конуса 24. Здесь и далее дли́ны и расстоя-
ния отнесены к радиусу цилиндрической части
центрального тела r0.

Внешнее тело ACD обтекается набегаю-
щим сверхзвуковым потоком воздуха с числом
Маха M0. Смесь паров керосина с воздухом по-

Рис. 2. Изотермы на фоне массовой доли ра-
дикала ОН при М0 = 4, r0 = 2 см, φ = 0.7
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ступает в сопловой канал со скоростью u0, тем-
пературой T0 и давлением p0 внешнего воздуш-
ного потока. Рассчитывается как внутренний
поток реагирующей многокомпонентной смеси,
так и внешний поток чистого воздуха. Кон-
тур сопла разделяет расчетную область на три
основные части, соответствующие внешнему,
внутреннему и смешанному потокам за сре-
зом сопла: X > X2. Снизу расчетная область
ограничена осью симметрии (Y = 0) и кон-
туром центрального тела, слева и справа —
вертикальными прямыми линиями X = X1 и
X = Xe > X2 соответственно. Сверху вычис-
лительная область ограничена прямой EF , ко-
торая параллельна образующей внешнего тела
AC, и параллельным оси симметрии отрезком
FG (см. рис. 2).

В основе математической модели лежат
двумерные нестационарные уравнения движе-
ния Эйлера для осесимметричных течений ре-
агирующих многокомпонентных газовых сме-
сей. Расчеты выполняются с использованием
конечно-разностной схемы Годунова первого
порядка точности [35], а также ее β-модифи-
кации второго порядка точности по простран-
ственным переменным на гладких решениях
[36–38]. Используется стационарная расчетная
сетка, образованная вертикальными прямыми
и ломаными линиями в горизонтальном на-
правлении. Расстояние между вертикальными
прямыми ΔX меняется по оси абсцисс пропор-
ционально отношению радиуса контура сопла
в текущей точке X к радиусу канала в мини-
мальном сечении. В области внутреннего те-
чения вертикальные прямые разбиты на рав-
ные отрезки ΔY . При переходе через точку
X = 0, задающую положение торцевой стенки
центрального тела, размер ячейкиΔY сохраня-
ется, поэтому в подобласти 0 < X < X2 число
ячеек по вертикали уменьшается на N отрез-
ков, которые укладываются на торцевой стен-
ке центрального тела. В минимальном сечении
ΔX = ΔY . Абсциссы точек излома, начала и
конца контура соплового канала и централь-
ного тела скорректированы так, что совпада-
ют с абсциссой одной из сеточных вертикалей.
В горизонтальном направлении ломаные линии
последовательно соединяют узлы с одинаковы-
ми номерами на вертикальных прямых, если
узлы нумеровать от внешней границы подоб-
ласти. Размер AE (см. рис. 2) области внеш-
него течения по оси ординат задается суммой
отрезков ΔY в сечении входа X = X1. Обыч-

но это 20 или 40 ячеек. За сечением выхода из
сопла (X > X2) расчетная сетка складывается
из продолжения сеток в области внутреннего
и внешнего течения. При таком задании сетки
размер и количество расчетных ячеек опреде-
ляются числом N . В большинстве случаев N =
10. При указанных выше геометрических раз-
мерах центрального тела и сопла сетка насчи-
тывает порядка 500 ячеек по горизонтали, а
также 80 ячеек по вертикали в области внут-
реннего течения при X1 < X < 0 и 70 ячеек
при 0 < X < X2.

Граничные условия и компонентный со-
став газа на входе в расчетную область (X =
X1) не меняются со временем и задаются дав-
лением p0 = 1 атм и температурой T0 = 300 K.
Скорость u0 рассчитывается по числу МахаM0
и скорости звука набегающего воздушного по-
тока при заданных значениях p0 и T0. На оси
симметрии и на поверхностях центрального и
внешнего тел выполняются условия непроница-
емости. На правой границе (X = Xe) и откры-
той верхней границе EFG (см. рис. 2) произ-
водные параметров по X и Y полагаются рав-
ными нулю.

В начальный момент состав газа и пара-
метры потока в канале и вне обтекаемого тела
те же, что и на входе в каждую из этих подоб-
ластей.

3. РЕЗУЛЬТАТЫ РАСЧЕТОВ

В данной постановке с фиксированными
значениями p0 и T0 развитие детонационного
горения определяется числом Маха набегающе-
го воздушного потока М0, радиусом централь-
ного тела r0 и коэффициентом избытка топли-
ва φ.

3.1. Детонационное горение паров керосина
в условиях нормальной атмосферы

Как и ожидалось, наиболее сложной яв-
ляется проблема стабилизации детонационно-
го горения при относительно малых сверхзву-
ковых значениях числа Маха набегающего по-
тока. В канале с r0 = 2 см инициирование де-
тонации происходит уже при M0 = 4 даже в
обедненных смесях. Однако при φ � 0.7 форми-
рующаяся волна детонационного горения рас-
пространяется вверх по течению (см. рис. 2). В
смеси с φ = 0.6 основная масса газа в горении не
участвует, поскольку интенсивность отошед-
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шей ударной волны, доходящей до стенки соп-
ла, недостаточна для инициирования детонаци-
онного горения во всем потоке. Чтобы предот-
вратить распространение детонации вверх по
течению при φ � 0.7, радиус центрального те-
ла r0 был уменьшен до 1 см. В случае смесей,
близких к стехиометрическим, результирую-
щая детонация по-прежнему распространяется
вверх по течению, а уже при φ � 0.8 воспла-
менение перед торцевой стенкой центрального
тела не обеспечивает горение большой массы
газа в детонационной волне.

При M0 = 5, r0 = 1 см и φ = 0.8 в дето-
национном горении участвует вся масса газа.
Однако возникающая детонация распространя-
ется вверх по течению и выходит в канал по-
стоянного сечения, аналогично тому, как это
представлено на рис. 2. Обеднение смеси до
φ = 0.7 стабилизирует детонацию, но не обес-
печивает сгорания всей смеси в детонацион-
ной волне (рис. 3). Рассчитанная тяга отри-
цательна, поскольку движущая сила, т. е. си-
ла, направленная навстречу потоку, оказыва-
ется меньше суммарного сопротивления внеш-
него и центрального тел (рис. 4). На рисунках
t0 = r0/

√
p0/ρ0, где ρ0 — плотность воздуха

при температуре T0.
Если число Маха падающего потока M0 �

6, проблем с инициированием и стабилизаци-
ей детонационного горения стехиометрической
смеси паров керосина с воздухом в рассматри-
ваемом сопле не возникает (рис. 5). Из-за вы-
сокой скорости набегающего потока детонаци-
онное горение не выходит в канал постоянного
сечения. В то же время скорость не столь вы-
сока, чтобы вынести детонационное горение из
сопла, поскольку центральное тело играет роль
постоянного инициатора детонации. В резуль-

Рис. 3. Изобары и контактный разрыв (тра-
ектория KL) на фоне массовой доли радикала
ОН в стационарном потоке при М0 = 5, r0 =
1 см, φ = 0.7

Рис. 4. Тяга (1), движущая сила (2), сопро-
тивление внешнего (3) и центрального (4) тел
в процессе формирования стационарного ре-
шения для обедненной смеси паров керосина
и воздуха при M0 = 5, r0 = 1 см, φ = 0.7 (схе-
ма Годунова)

Рис. 5. Изобары на фоне массовой доли ради-
кала ОН в стационарном потоке стехиометри-
ческой смеси паров керосина и воздуха при
М0 = 6 и r0 = 1 см:

а— схема Годунова, б— β-модификация (β = 1.5)
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Рис. 6. Тяга (1), движущая сила (2), сопротивление внешнего (3) и центрального (4) тел в
процессе стабилизации течения стехиометрической смеси паров керосина и воздуха по схеме
Годунова (А1) и ее β-модификации (β = 1.5) при r0 = 1 см, М0 = 6 (а), М0 = 7 (б)

тате в расширяющейся части канала формиру-
ется устойчивое детонационное горение. Внача-
ле расчет проводится по схеме Годунова. За-
тем с некоторого момента расчет повторяет-
ся с использованием β-модификации. Сравне-
ние рисунков 5,а и 5,б показывает, что β-мо-
дификация дает более детальную картину ста-
ционарного течения с детонационным горени-
ем паров керосина в воздухе, чем схема Году-
нова. Использование β-модификации позволяет
уточнить данные о движущей силе, сопротив-
лении центрального и внешнего тел, а также
о результирующей тяге. Результаты, получен-
ные в расчетах с использованием β-модифика-
ции, представлены на рис. 6 толстыми лини-
ями. При M0 = 6 и 7 установившееся детона-
ционное горение обеспечивает удельную тягу
приблизительно 416.5 и 256.5 с соответствен-
но. Это означает, что эффективность сгора-
ния паров керосина при M0 = 7 меньше, чем
при M0 = 6. Такое снижение эффективности
горения с повышением числа Маха набегаю-
щего потока обусловлено появлением области
отрыва потока вблизи стенки сопла. Эта об-
ласть включает в себя интенсивный вихрь с
относительно низким давлением (см. рис. 7,а).
Подобный вихрь отсутствует при M0 = 6. Об-
разование подобного пристеночного вихря по-
дробно описано в [13]. Увеличение эффектив-
ности детонационного горения паров керосина

Рис. 7. Линии тока и изобары на фоне показа-
теля адиабаты в окрестности вихря в стаци-
онарном потоке стехиометрической смеси при
М0 = 7 и r0 = 1 см (β = 1.5):

а — пары керосина, б — водород

при высоких значениях числа Маха M0 можно
ожидать при более удачном выборе геометрии
соплового канала.
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Рис. 8. Тяга (1), движущая сила (2), сопротивление внешнего (3) и центрального (4) тел в
процессе стабилизации течения стехиометрической водородовоздушной смеси по схеме Годунова
(А1) и ее β-модификации (β = 1.5) при r0 = 1 см, М0 = 6 (а), М0 = 7 (б)

3.2. Сравнение с детонационным горением
водородовоздушной смеси

Расчет детонационного горения водорода в
данной работе проводится по методике, разви-
той и апробированной в [13–15, 57]. Как и в
случае керосина, в потоке стехиометрической
водородовоздушной смеси при М0 = 7 возни-
кает пристеночный вихрь (рис. 7,б), из-за чего
генерируемая тяга оказывается ниже, чем при
M0 = 6 (рис. 8). Удельная тяга составляет при-
близительно 368 и 884 с соответственно. В це-
лом развитие детонационного горения водоро-
довоздушной смеси в рассматриваемом канале
происходит так же, как и в случае паров керо-
сина. Исключением является стабилизация де-
тонационного горения водорода при M0 = 5 в
смеси с φ = 0.6, т. е. в условиях, при которых
большая часть паров керосина не воспламеня-
ется.

ВЫВОДЫ

В рамках принятой кинетической модели
численно показана возможность инициирова-
ния и стабилизации детонационного горения
паров керосина в смеси с воздухом, поступа-
ющим с высокой сверхзвуковой скоростью в
осесимметричный канал труба — сопло с цен-
тральным телом цилиндр — конус в условиях

нормальной атмосферы. При числе Маха вхо-
дящего потока M0 = 6 стабильное детонацион-
ное горение керосина обеспечивает тягу в пол-
тора раза выше, чем сжигание водорода, но бо-
лее чем в два раза проигрывает по удельной
тяге. В рассматриваемом сопловом канале уве-
личение числа Маха до M0 = 7 приводит к
уменьшению общей и удельной тяги в случае
как керосина, так и водорода. В основном это
связано с появлением вихревых зон у стенки
расширяющегося сопла. При числе Маха набе-
гающего потока M0 � 5 детонация паров ке-
росина в смеси с воздухом, близкой по составу
к стехиометрической, распространяется вверх
по течению. Обеднение смеси не обеспечивает
детонационного горения во всем потоке.
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