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Представлены результаты экспериментальных и расчетных исследований рас-
пределения давлений и тепловых потоков при воздействии околорасчетных струй 
высокотемпературных реагирующих смесей на компонентах кислород — керосин, 
кислород — метан, кислород — этанол на наклонную пластину в ближнем поле 
струи на расстоянии около одного диаметра выходного сечения модельного сопла 
при степени нерасчетности (≈1). Проведены исследования при истечении струй 
с температурами торможения в диапазоне 1600…3400 K  в покоящийся воздух 

с нормальными давлением и температурой. Уровень тепловых потоков, создавае-

мых струей на пластине, составлял от .
21 до 10 МВт / м  Расчеты в среде 

SolidWorks Flow Simulation воздействия высокотемпературного потока для со-
вершенного газа с параметрами, соответствующими составу в модельной камере 
сгорания, показали хорошее согласование с экспериментальными данными. 
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Введение. Исследования в области изучения силовых воздейст- 

вий на плоские преграды сверхзвуковых струй, истекающих из сопел 
с различной степенью нерасчетности, в подавляющем большинстве 
проводятся на сверхзвуковых струях воздуха при нормальной темпе-
ратуре [1–9]. Часть исследовательских работ выполнена на горячих 
дозвуковых струях, создаваемых плазматронами [10, 11]. Результаты 
опытов, направленных на воздействие сверхзвуковых высокотемпе-
ратурных струй на реагирующих компонентах, приведены в [12–14]. 
Так, данные по воздействию струи на плоскую преграду на довольно 
больших расстояниях от семи калибров и выше приведены в [12], но 
отсутствует информация о температурах продуктов сгорания исполь-
зуемых компонентов — бензин и воздух.  

Воздействие на наклонную пластину в ближнем поле струи на 
компонентах бутан и воздух рассмотрено в [13]. Однако также отсут-
ствуют данные о температуре струи, а уровень тепловых потоков, 
представленных в этой работе, позволяет заключить, что высокие 
температуры сгорания не достигались.  

Исследованиям воздействий струи на плоскую преграду как 
в ближнем поле, так и в дальнем поле посвящена работа [14]. Изме-
рения теплового потока к наклонной пластине приведены в ней при 



И.С. Партола, А.С. Кудинов, И.И. Юрченко, А.Г. Клименко, С.А. Федоров 

2                                            Инженерный журнал: наука и инновации   # 6·2021 

варьировании углов наклона, расстояний от среза сопла, степени не-
расчетности и числа Маха на срезе сопла. 

Однако наиболее полные сведения об ударно-волновой структуре 
течения на холодном воздухе и визуализации струй, натекающих на 
пластину, удалось найти только в [1]. В ближнем поле струи со сте-
пенью нерасчетности 1, 2n  на удалении / ~ 1az d  (z — расстояние 

от среза сопла до пересечения осью струи пластины, ad  — диаметр 

среза сопла) приведена ударно-волновая структура течения при нате-
кании на наклонную пластину, отличающаяся сложной системой 
скачков уплотнения с характерными тройными точками их пересече-
ния (рис. 1) [1]. Прерывистыми линиями, выходящими из точек А  
и С, обозначено место контактного разрыва. 

 

Рис. 1. Схема ударно-волновой структуры течения (а) и его визуализация (б) 

при натекании струи воздуха на наклонную пластину при 1, 2n  и / ~ 1:az d  

А — верхняя тройная точка; В — нижняя тройная точка; С — промежуточная тройная точка; 
1 — струйный скачок; 2 — верхний отраженный скачок; 3 — верхний скачок на пластине; 
4 — промежуточный  отраженный  скачок;  5 — нижний скачок  на  пластине;  6 — нижний 

отраженный скачок 
 
В [1] отмечается чрезвычайная чувствительность картины тече-

ния к удалению от среза сопла, степени нерасчетности и к углу 
наклона поверхности относительно оси струи. При увеличении сте-
пени нерасчетности до 2 картина течения изменяется, появляется еще 
один максимум давления, кроме того, положение максимумов и ми-
нимумов сильно смещается (рис. 2) [1]. Это также отражается на зна-
чениях давления в характерных точках. По измерению распределения 
давления в [1] подтверждено их соответствие особенностям ударно-
волновой структуры при взаимодействии струи с наклонной пласти-
ной, характеризующемся максимумами и минимумами давления 
(см. рис. 2). 
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Рис. 2. Визуализация скачков уплотнения при натекании струи воздуха  

на наклонную пластину при 2n  и / ~ 1az d  

 
Исследования авторов [14] содержат данные измерений тепловых 

потоков от струи, образующейся при сгорании спирта в кислороде. 
Струя имела относительно высокую температуру торможения 

0 1300 KT   с уровнем тепловых потоков 2700 1900  кВт/м .  Отме-
чается, что теплообмен сверхзвуковой струи с наклонной преградой 
зависит от того, возникает ли при натекании струи отошедший или 
присоединенный скачок уплотнения. В [14] показано, что при 

1,55 и  / 1, 4 an z d  распределение тепловых потоков на осевой ли-
нии пластины под углом 30° имеет пилообразный характер с тремя 
точками максимумов, которые вызваны ударно-волновой структурой 
с присоединенным скачком уплотнения. 

Таким образом, исследования разных авторов демонстрируют край-
нюю чувствительность картины течения и распределения давления 
к степени нерасчетности и расстоянию до пластины — при увеличении 
степени нерасчетности от 1,2 до 2 происходит изменение количества 
максимумов давления. Результаты исследований тепловых потоков 
от струй не столь многочисленны, как данные по давлениям. Распре-
деление теплового потока вдоль оси наклонной пластины при около-
расчетных режимах может меняться при изменении параметров струи 
в силу чувствительности картины течения к степени нерасчетности. 

Актуальность настоящей статьи обусловливается более высокими 
температурами торможения газодинамического потока по сравнению 
с температурами в большинстве исследований в ближнем поле струи, 
для которых характерны химическая и термодинамическая неравно-
весность газа.  

Цель работы — изучить характер распределения и уровней теп-
ловых потоков и давлений на наклонной пластине, создаваемых 
струей неравновесного высокотемпературного газа, провести 
настройку и валидацию численных моделей обтекания. 
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Результаты экспериментальных исследований и численного 
моделирования. Работа выполнена на огневом испытательном ком-
плексе АО ГНЦ «Центр Келдыша» в процессе запусков модельных 
камер, оснащенных насадкой в форме сопла Лаваля, с последова-
тельной установкой в ближнем поле струи измерительных пластин 
с термопарами и датчиками давления.  

Для исследования характера распределения давлений и тепловых 
потоков на наклонной пластине проведены серии испытаний при 
расположении пластин под углом 45° к оси струи на расстоянии от 
среза сопла до точки пересечения оси струи с пластиной / ~ 1.az d  

Одна группа пластин оснащалась дренажными отверстиями, соеди-
ненными трубками с датчиками давлений, другая, изготовленная из 
нержавеющей стали толщиной 0,5 мм, оснащалась термопарами. 
Ширина пластин составляла 30 мм, длина — 50 мм. Измерительные 
точки располагались по длинной оси платины. Коэффициенты тепло-
обмена в измерительных точках восстанавливались по показаниям 
хромель-копелевых термопар, припаянных с оборотной стороны  
измерительных пластин. Метод их расшифровки был описан в [15]. 
При пусках измерялось давление торможения 0 ,P  а по измерениям 

расходов реагирующих компонентов вычислялось соотношение ,mK  

равное отношению расхода окислителя к расходу горючего. Диапа-
зон давлений в модельной камере сгорания составлял от 0,97 до 
1,1 МПа. Исследования проводились с использованием двух вариан-
тов модельного конического сопла, характеризующихся диаметром 
выходного сечения ,ad  степенью расширения ,aF  расстоянием до 

пластины по направлению оси струи ,z  степенью нерасчетности n  и 

полууглом раствора θ .a  Геометрические параметры модельного соп-

ла приведены в табл. 1. 

Таблица 1 

Параметры модельного сопла 

Номер  
варианта 

,ad  мм aF  / az d  n  ,a  град 

1 13 2,328 0,81 0,97–1,07 30 

2 8 2,67 1,29 0,82–0,96 15 

 
Расчетная температура торможения 0 T  варьировалась от 1616 

до 3400 K при соотношениях mK  в диапазоне следующих значений: 

0,78…1,15 для этанола и кислорода; 
0,99…1,84 для керосина и кислорода; 
1,54…2,34 для метана и кислорода. 



Высокотемпературное воздействие газовой струи реагирующих компонентов… 

Инженерный журнал: наука и инновации   # 6·2021                                             5 

Температура пластины с термопарами wT  в экспериментах нахо-
дилась в пределах 286…1000 K. На рис. 3 показаны эксперименталь-
ная установка и снимок взаимодействия струи с пластиной. Отдельно 
было выполнено несколько экспериментов с замером давления на 
пластине в случае подачи холодного кислорода при температуре 
торможения 0   286 KT  через модельное сопло. 

 

Рис. 3. Экспериментальная установка для измерения давлений и тепловых потоков: 
а — подготовка к испытанию; б — подача холодного кислорода через модельное сопло 

 

Рис. 4. Результаты измерений и расчетов давлений на наклонной пластине 
 
Данные измерений статического давления P  на пластине, отне-

сенного к давлению торможения Р0, в зависимости от расстояния X  
вдоль пластины, отнесенного к радиусу выходного сечения сопла ,ar  

приведены на рис. 4.  
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Началом координат ( 0) X  является точка пересечения оси 
струи с пластиной, положительное направление оси Х, как показано 
на рис. 4, совпадает с направлением к минимальному расстоянию до 
пластины. Цветными маркерами показаны измерения на реагирую-
щих компонентах. Маркеры с голубой заливкой отражают измерения 
на холодном воздухе и находятся в общей тенденции с горячими 
струями. Черными маркерами нанесены измерения на холодном воз-
духе работы [1] при степени нерасчетности 1,2, несколько большей, 
чем в испытаниях с горячими струями и холодным кислородом. 

Следует отметить, что все нанесенные на рис. 4 измерения соот-
ветствуют общей тенденции поведения давления на пластине, имею-
щей два основных максимума. Не отмечается особенностей, связанных 
с влиянием высокой температуры продуктов сгорания, химической и 
термодинамической неравновесности на распределение и уровни дав-
лений по пластине. Вопрос о влиянии высокой температуры торможе-
ния на распределение давления остается открытым, поскольку, напри-
мер, в [14] уже при 0  1 300 KT  были видны отличия в распределении 

давления на пластине по сравнению с холодным воздухом. 
Для валидации стандартного программного пакета расчета дав-

лений и тепловых потоков SolidWorks Flow Simulation приняли, что 
параметры высокотемпературной неравновесной струи в пределах 
первой «бочки» могут быть приближены совершенным газом, имею-
щим газовую постоянную R , теплоемкость при постоянном давле-
нии pc  и отношение теплоемкостей , соответствующие химическо-

му составу в модельной камере сгорания для двух выбранных пусков. 
Перечень характеристик выбранных вариантов, для которых были 
проведены расчеты, приведен в табл. 2. 

Таблица 2 

Характеристики текучей среды численных моделей 

Номер  
расчетного 
варианта 

Компоненты 0 ,P  Па 0 ,T  K 
R, 

Дж/(кг K) 
,pc  

Дж/(кг K) 
 

1 
Метан СН4+ 
кислород О2 

1 012 000 1992 608,5 2799 1,277 

2 
Керосин + 
кислород О2 

1 140 000 3068 425,8 2182 1,25 

 
Численная модель включала модельную камеру с соплом диамет-

ром выходного сечения ad  = 13 мм и пластину, установленную на 

расстоянии в соответствии с экспериментами / 0,81az d  и под углом 

45  (рис. 5). Расчетная область содержала 1,3 млн ячеек. В качестве 
граничного условия на огневой стенке камеры задавались полное 
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давление и полная температура. Температура пластины и стенок мо-
дельного сопла задавалась постоянной и равной 500 K. В процессе 
расчета решателем SolidWorks Flow Simulation проводилась адапта-
ция начальной сетки, сходимость контролировалась по поверхност-
ным целям (см. рис. 5).  

 

Рис. 5. Расчетное распределение давлений на наклонной пластине  
в среде SolidWorks Flow Simulation 

 
Давления, полученные в расчете для варианта 1, практически 

совпали с результатами расчетов давлений для варианта 2. На рис. 4 
приведены результаты расчета для варианта 1, которые удовлетвори-
тельно согласуются с измерениями. Положение и количество макси-
мумов и минимумов кривой давления на рис. 4 соответствует ударно-
волновой структуре течения, представленной на рис. 1. 

Экспериментальные значения коэффициентов теплообмена α, по-
лученных по показаниям термопар, пересчитывали в числа Стантона 
St в соответствии с формулой  

α
St   ,

ρa a pu c
  

где α  — коэффициент теплоотдачи; ρa  — статическая плотность га-

за в выходном сечении сопла; au  — скорость газа в выходном сече-

нии сопла.  
Произведение ρa au  было получено измерениями массового рас-

хода компонентов при каждом испытании. 
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Числа Стантона St вдоль длинной оси пластины в зависимости 
от безразмерного расстояния от оси / aX r  и результаты расчетов 

в среде SolidWorks Flow Simulation для двух расчетных вариантов 
приведены на рис. 6.  

 

Рис. 6. Результаты измерений и расчетов чисел Стантона St: 
а — течения в виде изолиний чисел Маха, полученные в среде SolidWorks Flow  

Simulation; б — график течения теплового потока вдоль оси наклонной пластины 

 
Цифрами на рис. 6, б отмечены пять максимумов в распределе-

нии теплового потока вдоль оси наклонной пластины. Над графиком 
приведена рассчитанная картина течения в виде изолиний чисел Ма-
ха в плоскости, проходящей через ось струи перпендикулярно 
наклонной пластине (рис. 6, а). Положение рассчитанных изолиний 
числа Маха хорошо согласуется с картиной течения из [1], приведен-
ной на рис. 1. 

Небольшой максимум теплообмена 1 появляется при натекании 
на пластину слоя смешения при взаимодействии на границы струи 
с окружающим покоящимся воздухом. Положение пиковых макси-
мумов 2 и 4 объясняется взаимодействием скачков 2 и 6 с погра-
ничным слоем на пластине (см. рис. 1). Максимумы теплообмена 
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в точках 2 и 4 локализуются в точках присоединения отрывного цир-
куляционного течения, сформированного при взаимодействии погра-
ничного слоя на пластине со скачком уплотнения 2 и направленного 
по оси Х. Более интенсивный теплообмен в 2 объясняется меньшей 
толщиной пограничного слоя в этой точке, по сравнению с точкой 4. 
Максимумы 3 и 5 являются следствием натекания на пластину слоя 
смешения, который неизбежно формируется вдоль линий контактно-
го разрыва, выходящих из точек А и С, и характеризуется повышен-
ной турбулентностью.  

Следует отметить, что распределения давлений и чисел Стантона 
нельзя назвать совершенно подобными: положение двух максимумов 
теплового потока смещено по отношению к двум максимумам давле-
ния. Кроме того, имеются три максимума теплового потока, связан-
ные с формированием слоев смешения и их натеканием на пластину. 
Уровни пиковых значений чисел Стантона приближаются к величине 
0,008, что примерно в 2 раза больше, чем найденные в литературе 
для менее нагретых струй [12–15]. Такое различие может объясняться 
большей интенсивностью слоев смешения в более горячих потоках. 

Результаты численного моделирования чисел Стантона St для 
струи с температурой торможения 1992 K хорошо согласуются с из-
мерениями и повторяют все пять максимумов. Расчет теплового воз-
действия струи с температурой торможения 3068 K лучше описывает 
пиковые максимумы 1 и 2, но сглаживает максимум 5, что также со-
гласуется с экспериментальными данными. 

Выводы. 
1. Проведены исследования распределения давлений и тепловых 

потоков вдоль оси пластины, установленной под углом 45  на удале- 
ниях 0,81 / 1,29 az d  струи на реагирующих компонентах с темпера-

турами торможения от 01600 K 3400 K T   при степени нерасчет- 

ности 0,82 1,07, n  создающих тепловые потоки от 21 до 10 МВт / м .  
Результаты использованы для валидации расчетов в программном 
комплексе SolidWorks Flow Simulation. 

2. В указанном диапазоне характеристик высокотемпературных 
струй экспериментальное распределение давления вдоль оси пласти-
ны хорошо согласуется с измерениями на холодном воздухе. Не вы-
явлено существенных различий по сравнению с холодным потоком 
в распределении и уровне давлений на наклонной пластине. При этом 
имеются данные других работ, где такое различие имело место.  

3. Экспериментальное распределение безразмерного коэффи- 
циента теплообмена — числа Стантона вдоль оси пластины характери-
зуется пятью максимумами и отражает особенности ударно-волновой 
структуры, соответствующей выбранному диапазону степени нерас-
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четности струи, углом наклона пластины и диапазоном расстояний от 
среза сопла до пластины. Положение двух пиковых максимумов теп-
лового потока смещено относительно двух максимумов давления. 
Кроме того, формируются три максимума теплового потока, связан-
ных с образованием слоев смешения и их натеканием на пластину. 

4. Результаты численного моделирования натекания на наклон-
ную пластину высокотемпературной струи на реагирующих компо-
нентах в среде SolidWorks Flow Simulation с использованием модели 
совершенного газа и параметрами, рассчитанными по составу в мо-
дельной камере сгорания, хорошо согласуются с измерениями и от-
ражают все особенности распределения давлений и тепловых пото-
ков на наклонной пластине в ближнем поле околорасчетной струи.  
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High-temperature effect of a gas jet of reacting components  
on an inclined plate 

 I.S. Partola, А.S. Kudinov, I.I. Yurchenko,  
А.G. Klimenko, S.A. Fedorov 

Keldysh Research Center, Moscow, 124438, Russia 
 

The purpose of the research was to experimentally and computationally study the distri-
bution of pressures and heat fluxes when near-design jets of high-temperature reacting 
mixtures on the oxygen-kerosene, oxygen-methane, oxygen-ethanol components act on an 
inclined plate in the near field of the jet within the distance equal to nozzle exit diameter 

/ ~az d 1  for pressure ratio ~ .n 1  The paper introduces the results of these studies. They 

were carried out with jets flowing with total temperatures of 01600 K T 3400 K   into 

ambient environment with normal pressure and temperature. The level of heat fluxes cre-

ated by the jet on the plate was in range within 2 / .1…10 MWt m  Calculations in the 
SolidWorks Flow Simulation environment for the effect of a high-temperature flow for a 
perfect gas with parameters corresponding to the chemical composition in a model com-
bustion chamber showed good agreement with experimental data. 
 
Keywords: experimental studies, pressure, thermal effect of jets, high-temperature jet, in-
clined plate 
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