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Представлены результаты измерения и прогнозирования теплосилового воздей-
ствия струй высокотемпературных реагирующих смесей на компонентах кисло-
род — метан, кислород — спирт при воздействии на фронтальную пластину  
в ближнем поле струи. Высокотемпературная сверхзвуковая газовая струя истека-
ет из модельной камеры с насадком в форме сопла Лаваля в среду с атмосферным 
давлением при степени нерасчетности около единицы. В камере осуществляется 
воспламенение и устойчивое горение смеси выбранных веществ, соотношение кото-
рых обеспечивает температуру торможения в диапазоне 1900...3400 K. Использо-
вана функция распределения давления на фронтальной пластине, полученная в экс-
перименте. Предложенная модель воздействия высокотемпературного потока на 
фронтальную поверхность может использоваться для тестирования программных 
комплексов и определения уровней теплового воздействия при испытаниях образцов.  
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Введение. Исследованиям воздействия сверхзвуковых струй газа 

на фронтальные поверхности посвящены многочисленные экспери-
ментальные работы, большая часть из которых выполнена на холод-
ных и подогреваемых воздушных струях [1–5] или струях, являю-
щихся продуктами сгорания с температурой торможения до 1300 K. 
Изучение ударно-волновой структуры и распределения давлений  
в экспериментах на холодных воздушных струях в полной мере вы-
полнено в [2], где исследования проводились в первой бочке струи со 
степенью нерасчетности, близкой к единице. Исследованиям тепло- 
вых потоков посвящено значительно меньшее количество работ [6–8], 
например: 

– в [1] и [2] показано, что измерения теплового потока проводи-
лись на значительном расстоянии от среза сопла в третьей бочке 
струи и дальше, где ударно-волновая структура струи имеет суще-
ственные отличия от ближнего поля; 

– в [6] использовался подогретый воздух; 
– в [7] рассматривалось воздействие продуктов сгорания бензина 

в воздухе, также в этой работе отмечалась пропорциональность рас-
пределения давлений и тепловых потоков; 

– в [8] приведены экспериментальные данные при воздействии 
струи продуктов сгорания спирта в воздухе с температурой торможе-
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ния 0 1300 K T  на фронтальную пластину, расположенную в первой 

бочке, результаты хорошо согласуются в части распределения давле-
ний с экспериментами, проводимыми многими авторами.  

В [4] распределение тепловых потоков на пластине характеризу-
ется двумя ярко выраженными максимумами. Вопросы оценки поло-
жения диска Маха и размеров первой бочки рассмотрены в рабо- 
тах [4, 5, 9, 10].  

Цель настоящей статьи — исследовать тепловое воздействие на 
фронтальную пластину, установленную в ближнем поле высокотем-
пературной струи продуктов сгорания, для оценки максимальных ве-
личин тепловых потоков. 

Исследования проводились на огневом испытательном комплексе 
ГНЦ ФГУП «Центр Келдыша» в процессе запусков модельного 
двигателя с последовательной установкой вблизи среза сопла 
измерительных пластин с термопарами и датчиками давления.  

Результаты экспериментального исследования взаимодействия вы-
сокотемпературной сверхзвуковой струи на перспективных экологиче-
ски безопасных компонентах топлива: жидкий спирт / газообразный 
кислород и газообразный метан / газообразный кислород с фронталь-
ной поверхностью вблизи среза сопла — были проанализированы для 
создания метода априорной оценки тепловых воздействий на фрон-
тальную пластину. Для определения характера распределения давле-
ний и тепловых потоков на фронтальной пластине проведены серии 
испытаний при расположении пластины, оснащенной датчиками дав-
лений и термопарами, на различных расстояниях h от среза сопла, при 
этом: 

1) максимальное удаление пластины h от среза сопла, отнесенное 
к диаметру среза сопла da, не превышало расчетного расстояния до 
первого диска Маха струи и составляло 0,85 / 1,08; ah d  

2) угол полураствора профилированного сопла θ 30 ; a  

3) давление в камере сгорания 0P  = 0,97…1,07 МПа; 

4) расчетная температура в камере сгорания (температура тор- 
можения) Т0 = 1986…3054 K; 

5) соотношения массовых расходов окислителя и горючего :mK  

– для спирта mK  = 0,78…1,03;  

– для метана mK  = 1,54…2,34; 

6) температура (при проведении экспериментов) фронтальной 
пластины wT  = 286…1000 K.  

На рис. 1 показаны экспериментальная установка и процесс 
взаимодействия струи с пластиной.  
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Рис. 1. Экспериментальная установка (а) и процесс взаимодействия струи  
с пластиной (б) 

 
Измерение распределения давления проводилось на пластине  

с дренажными отверстиями для присоединения трубок от датчиков 
давления. Тепловые потоки восстанавливались по показаниям хро-
мель-копелевых термопар, припаянных с обратной стороны измери-
тельных пластин толщиной 0,5 мм из нержавеющей стали, которые 
устанавливались таким образом, что координаты замера давления  
и теплового потока совпадали, режимы работы экспериментального 
двигателя повторялись при измерениях давления и тепловых пото-
ков. Давление в камере сгорания 0P  фиксировалось отдельным дат-

чиком. Также проводилось измерение расходов компонентов топли-
ва, по которым можно было вычислить соотношение компонентов 
топлива ,mK  равное отношению расхода окислителя к расходу горю-

чего.  
Результаты измерений и метод их расшифровки были частично 

отражены в работе [11]. 
Метод определения теплового воздействия. В данном анализе 

задействованы результаты измерений давлений и тепловых потоков 
при нахождении пластин на расстояниях 0,85...1,08 от диаметра среза 
сопла ,ad  т. е. в пределах первой бочки струи, размер которой, со-

гласно оценкам, проведенным с использованием формул из различ-
ных источников [4, 5, 9, 10], составил 1,2 .ad  Для такого положения 

фронтальной пластины характерно наличие пятна диаметром ,ad  вы-

сокого давления и единственного максимума давления на оси, что со-
гласуется с данными работ на холодных струях [1– 4]. При этом  
в пределах пятна диаметром ad наблюдается также наличие осевого 

максимума тепловых потоков.  
В этом случае в точке растекания и ее некоторой окрестности 

можно воспользоваться системой уравнений ламинарного обтекания 
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торцевой точки, приведенной в [12]. Фей и Ридделл получили реше-
ние этой системы в виде формулы (1) для определения теплового по-
тока [13]: 
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где Pr — число Прандтля; I — полная энтальпия струи; h — энталь-
пия струи;  — плотность потока; μ — вязкость потока; u — скорость 

потока; α — концентрация атомов; Le — число Льюиса; 0
ah  — энер-

гия диссоциации молекулы на единицу ее массы; индекс w относится 
к параметрам на стенке, индекс е — к параметрам на границе погра-
ничного слоя, индекс 0 — к точке растекания.  

При натекании потока на каталитическую стенку все атомы дис-
социированной смеси рекомбинируют, и их концентрация на стенке 
α 0.w  В случае равновесного течения атомы, продвигаясь вверх по 

пограничному слою, претерпевали бы диссоциацию, и на границе по-
граничного слоя достигалась их концентрация αе. Выражение во вто-
рых квадратных скобках формулы (1) описывает относительный 
вклад в теплообмен этого явления.  

Для оценки соотношения скоростей протекания химических и 
конвекционных процессов был применен комплекс 1:C  
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                                 (2) 

представляющий отношение (2) характерного времени течения к ха-
рактерному времени химических процессов, приведенный в [13].  

Здесь 1K  — константа скорости химических реакций; 0P  — пол-

ное давление; 0T  — полная температура. 

Если 1C  мало́, то преимущественно диффузия определяет профи-

ли концентрации атомов в пограничном слое.  

В силу полученной малости комплекса 5 4
1 ~ 10 10 C  было вы-

двинуто предположение о замороженном химическом составе струи 
в пределах ближнего поля течения. Полная энтальпия натекающей 
струи в связи с этим предположением была рассчитана по элемент-
ному составу смеси, образовавшейся в камере сгорания. Если прене-
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бречь эффектами диссоциации в пограничном слое, число Льюиса 
Le  в формуле (1) равно 1.  

В соответствии с формулой (1) наиболее сильное влияние на теп-
ловой поток оказывает нарастание скорости по координате на границе 
пограничного слоя в точке растекания  0 ./edu dx  Для его определе-

ния существовали различные подходы, показанные в [13]. В представ-
ляемом анализе необходимый градиент давления в точке растекания 
был получен при измерении давлений с использованием формулы 

ρ . e e
e e

du dP
u

dx dx
                                            (3) 

На рис. 2 приведены данные измерений давлений на фронтальной 
пластине, отнесенных к давлению в камере сгорания 0 ,P  в зависи- 

мости от расстояния от оси струи ,/ ax r  отнесенного к радиусу вы-

ходного сечения сопла. По этим данным была построена верхняя 
огибающая, которая хорошо аппроксимируется многочленом второй 
степени. Видно, что распределение давления имеет один максимум, 
расположенный на оси течения. Проведенная оценка величины гра-
диента скорости в критической точке  0/edu dx  показала, что она не 

превышает 610  1/с.  

 

Рис. 2. Измерения давлений на фронтальной пластине 
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Безразмерный тепловой поток в точках замера термопарами 
представлен на рис. 3 в виде числа Стантона St, рассчитанного по 
формуле  

   0 0

St  , 
   

w w

a a e w a a p w

q q

u I h u C T T
 

где ρa au  — произведение плотности на скорость струи в выходном 

сечении сопла, полученное из измерений расхода при каждом испы-
тании; 0 pC  — теплоемкость в камере сгорания, рассчитанная по со-

ставу продуктов сгорания; Т0 — температура торможения в камере 
сгорания; wT  — температура стенки, принятая равной показанию 

термопары. 
Характер распределения теплового потока подобен распределе-

нию давления в рассматриваемом узком диапазоне расположения 
фронтальной пластины 0,85 ≤ h/da ≤ 1,08. 

 

Рис. 3. Измерения тепловых потоков на фронтальной пластине 
 
Для сравнения с измерениями в области точки растекания / ax r   

в пределах 0,1 на рис. 4 приведены результаты расчетов чисел Стан-
тона St по формуле 
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полученной из выражения (3) для тепловых потоков в точке растека-
ния / 0.ax r  
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Рис. 4. Расчет по предложенному методу и измерения тепловых потоков  

в точке растекания / 0ax r  

 
При этом плотность для точки растекания определялась по изме-

ренному давлению и газовой постоянной R замороженного состава 
смеси: 

ρ . e
e

o

P

RT
 

Вязкость μw  и плотность ρw  определялись для температуры 

340 K,wT  соответствующей значению температуры, для которого 

были восстановлены тепловые потоки по измерениям термопар.  
Результаты расчетов по предложенному методу и измерений чи-

сел Стантона St, приведенные на рис. 4, в зависимости от температу-
ры в камере сгорания демонстрируют неплохое согласование. Расчет 
является верхней огибающей эксперимента. 

Закономерность влияния температуры в камере сгорания (или 
массового соотношения компонентов топлива на число Стантона) 
пока не выявлена. Возможно, это объясняется двумя противополож-
ными тенденциями, связанными с ростом температуры в камере сго-
рания: 

1) увеличением произведения ρ μ ;e e  

2) снижением плотности потока в выходном сечении сопла ρ .a au  
Выводы. 
1. Предложен метод оценки максимального теплового потока при 

воздействии высокотемпературной струи на фронтальную пластину  
в ближнем поле струи при / 1,08ah d  с использованием экспери-

ментально полученной функции распределения давления на фрон-
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тальной пластине и в предположении замороженного химического 
состава продуктов сгорания, удовлетворительно согласующийся  
с измерениями.  

2. Предлагаемая модель воздействия высокотемпературного по-
тока на фронтальную поверхность в виде воздействия струи совер-
шенного газа с параметрами, рассчитанными по составу продуктов 
сгорания в камере сгорания, может использоваться для тестирования 
программных комплексов и предсказания уровней теплового воздей-
ствия при испытаниях образцов. 

3. Полученные экспериментальные данные и рекомендации  
к расчету тепловых и силовых воздействий на фронтальную пластину 
обеспечивают возможность для испытаний образцов материалов, 
применяемых в условиях высоких и критических теплосиловых 
нагрузок газовой среды для исследования их свойств.  
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High-temperature effect of a gas jet of reactants  
on the front plate 

 S.V. Mosolov, I.S. Partola, A.S.  Kudinov , I.I. Yurchenko, 
A.G. Klimenko, S.А. Fyodorov 

Keldysh Research Center, Moscow, 125438, Russia 
 

The paper introduces the results of measuring and predicting the heat and force effect of 
jets of high-temperature reacting mixtures on the oxygen-methane, oxygen-alcohol com-
ponents when acting on the front plate in the near field of the jet. A high-temperature su-
personic gas jet flows out of a model chamber with a Laval nozzle into a medium with 
atmospheric pressure at a degree of off-design ratio of about unity. In the chamber, igni-
tion and stable combustion of a mixture of selected substances occur, the ratio of these 
substances providing a stagnation temperature in the range of 1900 ... 3400 K. The pres-
sure distribution function on the front plate obtained in the experiment is used. The pro-
posed model of the high-temperature flow effect on the frontal surface can be used to test 
software systems and determine the levels of thermal effect during sample tests. 
 
Keywords: experimental studies, heat and force and effect of jets, high-temperature jet, 
frontal plate 
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