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Для оценки импульса сопла огневого подогревателя воздуха разработана его термога-
зодинамическая модель, которая в стендовых испытаниях по схеме присоединенной по-
дачи продуктов сгорания неопределенного химического состава потока газа позволяет 
выразить неизвестные термодинамические параметры газа через газодинамические пара-
метры, измеренные в эксперименте в характерных сечениях сопла. Термогазодинамичес-
кая модель сопла огневого подогревателя, построенная на интегральных уравнениях за-
конов сохранения, преобразована к виду, удобному для оценки термодинамических па-
раметров, статической температуры и приведенной скорости газа в характерных 
сечениях сопла без привлечения модели расчета термодинамики, которая практически 
всегда не соответствует реальному химическому составу продуктов сгорания в огневом 
подогревателе. Получены модифицированные газодинамические функции, позволяющие 
получить компактные и удобные для численного решения и анализа уравнения, а также 
выражения ограничений, выполнение которых приводит к физически реализуемым ре-
шениям. Показаны отличия модифицированных газодинамических функций от выраже-
ний, обычно используемых в газовой динамике при анализе и расчете параметров потока, 
когда требуется определенность их термодинамических параметров. При обработке ре-
зультатов стендовых испытаний показана адекватность применяемой термогазодинами-
ческой модели сопла подогревателя, позволяющая дать оценку параметров потока при 
неопределенности термодинамики сопла и выполнить коррекцию его геометрической 
степени расширения для обеспечения расчетных чисел Маха. 

Ключевые слова: прямоточный воздушно-реактивный двигатель, термогазодинами-
ческая модель, газодинамические функции, обработка экспериментальных данных. 

 

Введение 

При разработке прямоточных воздушно-
реактивных двигателей (ПВРД) высокоско-
ростных летательных аппаратов на этапе про-
ведения стендовых испытаний возникает задача 
анализа и оценки характеристик рабочего про-
цесса. Важнейшей характеристикой ПВРД яв-
ляется тяга, уровень которой зависит от эффек-
тивной организации рабочего процесса в каме-
ре сгорания. На стадии экспериментальных 

испытаний вновь проектируемой камеры сгора-
ния ПВРД существует необходимость подтвер-
ждения работоспособности концепции, приме-
няемой при организации рабочего процесса и 
обоснования его эффективности. Используя  
результаты испытаний, конструктивная схема 
камеры сгорания ПВРД модифицируется в 
дальнейших разработках, однако направление 
модификации во многом определяется надеж-
ностью оценок характеристик, получаемых при 
обработке данных измерений.  
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Имитация параметров полета в условиях 
стенда приводит к тому, что в огневом подогре-
вателе возникает сложный комплекс взаимо-
действия газодинамических и химических про-
цессов, который не позволяет адекватно вос-
произвести расчетные характеристики ПВРД. 
Моделирование горения углеводородов крайне 
трудно описать как методами квантовой химии, 
так и методами органической химии. Несмотря 
на распространенность топлив на основе мета-
на, процесс окисления метана в рамках химиче-
ской кинетики не изучен полностью. Это связа-
но с разветвленностью механизма окисления 
метана и сменой/дублированием основных це-
почек окисления при изменении температуры и 
давления, что предполагает термодинамичес-
кую вероятность развития химической реакции. 
Множество вторичных, третичных и др. про-
дуктов окисления, взаимодействуя между со-
бой, приводят к принципиальной нелинейности 
этого процесса, изучаемого в большом количест-
ве теорий [1–4]. Поэтому на выходе огневого 
подогревателя проблема неадекватности стен-
довых и полетных условий во многом связана с 
применением в качестве рабочего газа продук-
тов горения метана в воздухе, что создает не-
определенность термодинамики потока, пода-
ваемого на вход испытываемого ПВРД. Это  
создает проблему непосредственного переноса 
результатов стендовых испытаний на натурный 
объект для анализа его характеристик. Хими-
ческий состав газа с добавлением к нему необ-
ходимого процентного содержания кислорода 
отличается от состава реальной атмосферы, 
точно никогда не определен, зависит от исход-
ной композиции компонентов, подаваемых в 
огневой подогреватель, и изменяется с режи-
мом его работы. Указанная проблема, отмечен-

ная в [5–7], приводит к тому, что из-за нерас-
четности режимов истечения из сопла огневого 
подогревателя не обеспечивается имитация 
условий полета с расчетными числами Маха и 
температурами торможения потока.  

При имитации полетных условий по схеме 
присоединенного сопла подогревателя к ПВРД 
его тяга определяется вычитанием входного 
импульса, не измеряемого в стендовых услови-
ях. Однако поскольку параметры потока из 
сопла подогревателя зависят от термодинамики 
продуктов сгорания, то возникает задача адек-
ватного оценивания импульса сопла огневого 
подогревателя по совокупности доступных для 
измерения параметров потока газа. Поэтому, 
если необходимо подтвердить рабочие характе-
ристики и правильность концепции организа-
ции рабочего процесса испытываемого ПВРД, 
то при использовании схемы присоединенной 
подачи рабочего тела из огневого подогревателя 
адекватное оценивание входного импульса и 
параметров потока на входе ПВРД остается ак-
туальной задачей. Целью данной работы явля-
ется разработка газодинамической модели соп-
ла огневого подогревателя воздуха для оценки 
параметров потока газа в условиях неопреде-
ленности химического состава его продуктов 
горения. 

Сопла подогревателя 

Сопла подогревателя, контуры которых 
представлены на рис. 1, были спроектированы 
методом характеристик с применением модели 
термодинамики воздуха. В условиях стенда на 
входе ПВРД с учетом заданных характеристик 
воздухозаборника имитация полетных чисел 
Маха 4.0, 5.0 и 6.0 соответствовала расчетным 
числа Маха 2.1, 2.4, 2.8 в выходном сечении 
сопла. В начальном сечении сопла большое 
критическое сечение соответствует меньшему 
расчетному числу Маха. 

На рис. 2 показаны трехмерные расчеты, вы-
полненные в среде ANSYS FLUENT, подтвер-
ждающие расчетный режим истечения для 
спроектированных сопел подогревателя, в ко-
торых использована модель термодинамики 
воздуха как функция термодинамических дав-
ления и температуры. Числа Маха в сечении 
выхода сопла, рассчитанные на заданный диа-
пазон работы прямоточного двигателя, также 
были подтверждены продувками на воздухе без 
подогрева. 

 
Рис. 1. Расчетные контуры сопел огневого подогревателя:  
1 – число Маха 2.1; 2 – 2.4; 3 – 2.8 
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Рис. 3 показывает параметры в характерных 
сечениях сопла огневого подогревателя при 
проведении стендовых испытаний, в которых 
измерялись полные давление и температура 
торможения в камере подогревателя, расход 
компонентов, подаваемых в камеру подогрева-
теля, и статические давления в критическом се-
чении и в выходном сечении сопла огневого 
подогревателя. 

Термогазодинамическая модель сопла  
огневого подогревателя воздуха 

Повышение точности оценки тяговых харак-
теристик необходимо не только с точки зрения 
правильности учета импульса сопла огневого 
подогревателя, но и для получения представле-
ния о сопротивлении в проточной части ПВРД, 
а также для более адекватной в последующих 
расчетах оценки полноты сгорания в камере 
ПВРД, поскольку тяга и полнота сгорания свя-
заны единым термогазодинамическим процес-
сом, характеристики которого определяются 
эффективностью процессов смешения и обес-
печения условий максимально возможного пре-
образования химической энергии горючего во 
внутреннюю энергию газового потока. 

Для оценивания параметров потока и вход-
ного импульса предлагается термогазодинами-
ческая модель сопла подогревателя, построен-
ная на интегральных уравнениях законов  
сохранения, которая с учетом полученных стен-
довых измерений преобразуется к виду, удоб-
ному для оценивания термодинамических пара-
метров продуктов сгорания огневого подогре-
вателя. В условиях эксперимента по указанным 
выше причинам импульс входного потока будет 
отличаться от расчетного, если при газодина-
мических расчетах сопла используется термоди-
намическая модель, не соответствующая реаль-
ному химическому составу продуктов сгорания в 
огневом подогревателе. Однако независимо от 
состава газа любой рабочий процесс подчиня-
ется интегральным законам сохранения массы, 
энергии и импульса, дополненных уравнением 
состояния газа, что при определенных газоди-
намических уравнениях связи и ограничениях в 
характерных сечениях сопла позволяет рассчи-
тать режим течения газа решением нелинейной 
системы уравнений для измеренных в экспери-
менте параметрах потока. В данной статье не 
ставилась задача идентификации химического 
состава продуктов сгорания по вычисленным 

 
Рис. 2. Результаты моделирования расчетных режимов рабо-
ты сопел огневого подогревателя, представленных на рис. 1: 
а – расчетное число Маха 2.1; б – 2.4; в – 2.8  

 
Рис. 3. Схема сопла огневого подогревателя: *p  – полное 
давление потока; *T  – температура торможения потока;  

 m  – суммарный расход компонентов в подогревателе; crp  – 
статическое давление в критическом сечении сопла; nozp  – 
статическое давление в выходном сечении сопла 
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термодинамическим параметрам, хотя прибли-
женно оценить примерный состав продуктов 
сгорания возможно, если использовать измере-
ния статического давления вдоль сверхзвуковой 
части сопла и построить зависимость термоди-
намических параметров от изменения статичес-
ких давления и температуры. 

Причинами расхождения результатов расчета, 
выполненных с применением термодинамичес-
кой модели воздуха, и экспериментальных дан-
ных [8] могут быть ошибки измерений, несоот-
ветствие размера критического сечения сопла 
расчетному значению, неучтенный тепловой по-
ток в конструкцию или, что более очевидно,  
после выхода стенда на режим теплового равно-
весия возникновение нерасчетных режимов из-за 
продолжающихся в потоке по разветвленно-
кинетическому механизму химических реакций, 
означающих неравновесность термодинамичес-
ких параметров. Это приводит к целесообразно-
сти разработки квазистационарной модели для 
оценки параметров потока на входе в ПВРД. 

При моделировании полета в скоростной  
системе координат направление входного им-
пульса параллельно продольной оси движения 
летательного аппарата. Если выходной импульс 
сопла ПВРД отклоняется на угол γ  от продоль-
ной оси, то с учетом угла атаки проекция вы-
ходного импульса на продольную ось опреде-
ляется выражением: 
 ( )cos γ α .x nozI I ⋅= +  (1) 

Выражение тяги в проекциях на оси про-
дольного и вертикального движения имеет вид: 

 2 2 ,x yR R R= +  (2) 

в котором составляющие тяги по координатным 
осям с учетом потерь выходного импульса ξnoz  
определяются из следующих выражений: 

 
( )

( )( )
cos γ α ξ

cos γ α ,
x noz noz

inlet H H noz

R I

I p A A

= + −

− + −

⋅ ⋅

+⋅ ⋅
 (3) 

 
( )

( )
sin γ α ξ

sin γ α .
y noz noz

H noz

R I

p A

⋅ ⋅

⋅ ⋅

= + −

− +
 (4) 

Импульс входного сопла огневого подогре-
вателя inletI  может быть выражен через измеря-
емые значения статического давления на срезе 
сопла и в критическом сечении:  

( )λ 1

1ξ λ 1 .
λinlet noz crit crit noz nozI p A p A

r =

  
 = − +     

(5) 

Выражение (5) для полученных измерений 
тяги и оценке входного импульса сопла подо-
гревателя позволяет подтвердить правильность 
концепции организации рабочего процесса 
ПВРД, если из выражения (3) следует, что тяга 

0R >  при незначительном сопротивлении про-
точной части ПВРД. Иначе, концепции органи-
зации рабочего процесса ПВРД является не-
верной. 

В работе [9] обращено внимание на то, что 
при обработке экспериментальных данных ис-
точником ошибок является допущение о посто-
янстве термодинамических свойств рабочего 
тела, но при этом вводится допущение о не 
вполне определенной средней теплоемкости 
процесса, поскольку предполагает использова-
ние модели термодинамики потока заданного 
химического состава. Очевидно, что данное до-
пущение, а также неравновесность химического 
состава продуктов сгорания подогревателя воз-
духа являются источником ошибок при попыт-
ке воспроизвести результаты стендовых испы-
таний математическим моделированием. 

В работах [9, 10] для расчета параметров  
потока использован удобный аппарат газоди-
намических функций, выражающий связь ста-
тических и полных параметров. Выражения га-
зодинамических функций являются преобразо-
ваниями уравнений сохранения и, в общем, 
зависят от термодинамики потока. Если отка-
заться от допущений, принятых в указанных 
выше работах, то это приведет к выражениям 
газодинамических функций, отличающимся от 
известных из прикладной газовой динамики.  

Рассмотрим изоэнтропический процесс при 
течении продуктов огневого подогревателя в 
сверхзвуковом сопле, имитирующем условия 
полета по температуре торможения и скорости. 
Интегральное уравнение полной энергии для 
струйки с применением теоремы о среднем дает 
выражение: 

 
2

* *

2p p
uc T c T r= + . (6) 

Коэффициент r  используется как параметр 
при параметрическом исследовании неопреде-
ленности получаемых решений. В качестве ис-
ходных данных для огневого подогревателя 
рассматриваются измерения суммарного расхо-
да компонентов m , полных давлений *p  и тем-
пературы *T  перед критическим сечением соп-
ла crA  и статических давлений p  потока на 
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стенке, согласно рис. 3, при заданной геометрии 
сопла (см. рис. 1). 

Уравнения для оценки  
термодинамических параметров  

в критическом сечении сопла  
огневого подогревателя 

В структуру уравнения расхода [10] входит 
коэффициент Tpm , определяющий влияние тер-
модинамики газа на связь массового расхода га-
за с газодинамическими параметрами потока 
(данное уравнение можно получить без прив-
лечения  аппарата  газодинамических  функций,  

определив ( ) ( )
ρλ

ρ cr

uq
u

= , где λ  – приведенная 

скорость газа): 

 ( )*

*

λ
Tp

p Aq
m m

T
= , (7) 

где  m  – массовый расход газа;  A  – площадь 
сечения. 

В критическом сечении при измеренных 
значениях массового расхода, полного давления 
и температуры торможения коэффициент Tpm  
определяется из выражения  

 
( )

*

* 1Tp
cr

m Tm
p A q

=


. (8) 

С учетом (6) следует выражение критиче-
ской скорости звука:  

 ( )* * τ 11 2 1
αcr p

crt
a c T

r
 

= − 
 

, (9)  

где ( ) *τ 1 crT
T

=  – газодинамическая функция при 

λ 1=  и 
*

 
α

cr

p
crt

p

c
c

= ; *
pc  и  crpc  – теплоемкости га- 

за, соответственно, для параметров торможения 
и критических параметров потока (далее по 
тексту нижний индекс cr  обозначает критиче-
ские параметры, верхний индекс * обозначает 
параметры заторможенного потока). 

С учетом (9) уравнение расхода в форме  
 cr cr crm a A=   (10) 
преобразуется к выражению  

 ( )* * τ λ1 2 1  ,
αcr p cr

crt
m c T A

r
 

= − 
 

   (11) 

где   – плотность потока. 

Используя уравнение состояния μp R T=   и 

термодинамическое соотношение μ
1,p

kR c
k
−

=  
уравнение (11) путем его деления и умножения 

на комплекс 
*

*

p

T
 приводится к структуре урав- 

нения расхода (7), которое для критического 
сечения сопла имеет вид:  

 

( )
( ) ( )

( ) ( )*
*

*

π 11
τ 1 1

τ 1 1
2 1  ,

α

cr

cr

p cr

p cr
crt

km
c kr

p q
c A

T

= ×
−

 
× − 

 



 (12) 

где p

v

c
k

c
=  – показатель адиабаты газа. 

Сравнивая выражение (7) и (12), получаем 
уравнение для определения коэффициента Tpm : 

   ( )
( ) ( )

( )*π 1 τ 11 2 1
τ 1 1 α

cr

cr
Tp p

p cr crt

km c
c kr

 
= − −  

, (13) 

где ( ) *π 1 crp
p

=  – газодинамическая функция 

при λ 1.=  
Выражение для полного импульса потока, 

отнесенного к расходу газа в критическом сече-
нии, может быть выражено как через статичес-
кую температуру (14), так и через измеряемое 
статическое давление (15): 

 ( )1 1 , 
cr

cr cr cr
cr

cr cr
p cr

cr cr

ma p AJ
m

k kc T
k k

+
= =

 − +
=   

 





 (14) 

 ( )1 .cr cr cr cr cr
cr cr

ma p A p AJ k
m m
+

= = +


 

 (15) 

Из уравнения энергии (6) температура пото-
ка в критическом сечении λ 1=  определяется 
через измерение полной температуры потока в 
виде:  

 
( )( )

*2α .
2 1

crt
cr

cr

TT
r k

=
+ −

 (16) 

Полученные уравнения позволяют записать 
систему уравнений, которые с целью определе-
ния области физически реализуемых решений 
следует дополнить очевидными газодинамичес-
кими соотношениями: 



ТЕПЛОВЫЕ ПРОЦЕССЫ В ТЕХНИКЕ. 2020. Т. 12. №7 

 

 

330 THERMAL PROCESSES IN ENGINEERING 
 

 ( ) ( )
( )
λ

λ
π λ
q

y = , (17) 

 ( ) ( )
( )

( )
( )

π λ τ 1 1λ λ,
τ λ π 1 1

crp cr

p cr

c kkq
c k k

− =  − 
 (18) 

 ( ) ( )
( )

( )
( )

* *

* *

1π λρε λ , 
τ λ 1ρ

p

p

c kk
c kk

−
= =

−
 (19) 

 1 λ 0.− =  (20) 
Функция ( )π λ  определяется по эксперимен-

тальным измерениям. 
Для критического сечения, принимая усло-

вие ( )λ 1,q =  получаем выражение  

 ( )
( )

*
λ

1
cr

cr cr

p cr cr

p A ky
m c k T

=
−

. (21) 

Для наглядности, ниже представлена систе-
ма уравнений (22), в левых частях которых по-
казаны термодинамические параметры, а в пра-
вых частях уравнений представлены комплексы 
из измеряемых газодинамических параметров 
при заданной геометрии критического сечения 
сопла: 

2

2
1
1

p cr cr
cr

c p Ak T
k mk
−    =   +   

, 

( )
( ) ( )

( )
( )

*
*

*
π 1 τ 11  2 1 ,
τ 1 1 α 1cr

cr
p

p cr crt

k m Tc
c k p Aqr

 
− = −  



 

* * 11
2p p cr

kc T c T r − = + 
 

, 

 
( )1

crp cr cr cr cr

cr

c k T p A
k m

−
=



, (22) 

1 λ 0− = ; ( )
( )

( )
( )

π λ τ 1 11 λ 0
τ λ π 1 1

crp cr

p cr

c kk
c k k

− − = − 
, 

( )( )
*

(λ 1 ,cr
p cr

p A ky c k T
m

− =


 

( )
( )

* * *
2

**

2 α 1
λ 1 ;       α

αα 1
crt pcritical

crt
pcrtcrt

k k cT
cTk

− −  
= − =  −  

. 

Выражения для газодинамических функций 
( )τ λ  и ( )π λ  в критическом сечении имеют 

вид: 

 ( )
( )( )
2τ 1 α ,

2 1crt
crr k

 
=   + + 

 (23) 

 ( )( ) ( ) ( )( )
( )( )

2
2 τ 11

π 1
2 α τ 1

Tp cr

cr crt

m kr
k

−
=

−
. (24) 

В отличие от [9], где показатель адиабаты га-
за в критическом сечении может быть выражен 
через показатель адиабаты того же газа через па-
раметры торможения, получено выражение (25), 
позволяющее сократить число варьируемых па-
раметров при решении системы уравнений (22): 

 
( )
( )

* *

* *

2 α 11 2 1.
α 1

crt
cr

crt

k k
k

r k k

 − −
 = − +
 − − 

 (25) 

Уравнения для оценки  
термодинамических параметров  

в выходном сечении сопла  
огневого подогревателя 

Аналогичный подход используется при раз-
работке системы уравнений для сверхзвуковой 
части сопла огневого подогревателя, где необ-
ходимо определить величину входного импуль-
са (5) в выражении тяги, развиваемой экспери-
ментальным ПВРД.  

В уравнении расхода коэффициент Tpm , 
определяющий термодинамические свойства 
газа, вычисляется из выражения  

 
( )

*

* ,
λTp

noz

m Tm
p Aq

=


 (26) 

в котором газодинамическая функция расхода 
( )λnozq  для выходного сечения сопла подогре-

вателя определяется выражением, аналогичным 
(18), (далее нижний индекс noz  указывает на 
параметры в выходном сечении сопла). С уче-
том уравнения полной энергии (6), уравнения 
состояния и термодинамического соотношения  

μ
1

p
kR c

k
−

= ,   уравнение    расхода   в   форме  

ρm uA= , где u  – скорость потока, приводится 
к структуре уравнения (7), что позволяет запи-
сать выражение для коэффициента Tpm  для вы-
ходного сечения сопла: 

     

( )( )
( )( ) ( )

( )2

1
π2 1α τ λ ,

τ λ

noz
Tp

noz

noz
T noz

nozp noz

km
k

r qc

= ×
−

λ
× −

λ

 (27) 

где 
*

α p
T

p

c
c

= .  
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Уравнение (27) показывает зависимость тер-
модинамики потока от приведенной скорости 
потока и газодинамических функций ( ) τ λ , 
( )π λ  и ( )λq , что говорит о переменности тер-

модинамических свойств потока, и коэффици-
ента Tpm  вдоль контура сопла. 

Полный импульс потока, отнесенный к рас-
ходу газа в выходном сечении сопла так же, как 
и для критического сечения, выражается через 
скорости потока на срезе сопла, в критическом 
сечении и измеряемые в эксперименте стати-
ческие давления. 

 ( )
( )

( )
( )

2 1 τ λ1λ ,
λ 1 τ 1

noz

cr

noz noz
noz

p noz nozcr
noz

noz noz p cr

mu pAJ
m

c ka
k c k

+
= =

 −
= +  − 





(28) 

 ( )
( )

( )
( )

2 1 τ 1
λ 1 .

1 τ λ
cr

noz

noz noz
noz

p crnoz noz
noz noz

p noz noz

mu pAJ
m

c kp A k
m c k

+
= =

 −
= +  − 







 (29) 

Поскольку  ( ) ( )
( )
λ

λ
π λ
q

y = , то с учетом зависи- 

мости приведенной скорости λnoz  от плотности 
газа через уравнение расхода  

 ρ
λnoz

noz cr noz

m
a A

=


 (30) 

получаются дополнительные уравнения связи 
относительной скорости потока λnoz  с изме-
ренными газодинамическими параметрами:  

 ( ) ( )
( ) ( )

*

*
λ λλ , 

τ λ 1
noz

noznoz noz noz cr

noz p noz

qp A k ay
c kmT

=
−



 (31) 

 ( ) ( )
( )

( )
( )

* *

*

1π λ
ε λ . 

τ λ 1
p

p

c kk
c kk

−
=

−
 (32) 

Выражения, определяющие приведенную 
скорость потока и число Маха, находятся из со-
отношений  

 
( )

( )( )2 α τ λ2αλ
 α τ 1  ( 1)

Tcrt

T crr k
−

=
−

, (33) 

 
( )

( )( )2 α τ λ2M , 
 τ λ  ( 1)

T

noz nozr k
−

=
−

 (34) 

из которых может быть получено выражение 
связи числа Маха и приведенной скорости, а 
также явное выражение функции ( )τ λ  через 
приведенную скорость потока λ . 

Таким образом, для критического сечения и 
сечения среза сопла с учетом полученных изме-
рений получена система нелинейных уравнений 
(6), (8), (13), (14), (15), (18), (19), (20), (27), (28), 
(29), (31), (32), где (20), (21), (31), (32) можно 
рассматривать как ограничения, что и позволя-
ет оценить термодинамику потока и выходные 
параметры сопла подогревателя при условии 
выполнения законов сохранения. Для получен-
ной системы уравнений принимаются условия 

* * constpc T =  и * constp = . 
Решение системы уравнений формулирова-

лось как задача оптимизации, которая при изме-
ренных в эксперименте параметрах *,p  *,T  

,crp  , nozp  m  (см. рис. 3) решалась в двух вари-
антах: 

1. С заданной термодинамикой воздуха, для 
которой с использованием специализированно-
го пакета CEA [11] вычислялись показатели 
адиабаты и теплоемкости *,k  * ,pc  ,

crpc  ,crk  
,

nozpc  nozk  по статическим и полным парамет-
рам потока. 

2. С варьированием термодинамических па-
раметров (показателей адиабаты и теплоемкос-
тей для характерных сечений для статических и 
полных параметров) *,k  * ,pc  ,

crpc  ,crk  ,crT  
,

nozpc  nozT  для удовлетворения уравнениям со-
хранения. 

В случае варианта 1 найти решение системы 
уравнений с термодинамической моделью воз-
духа не удается при условии обеспечения рас-
четных чисел Маха (см. рис. 1) на выходе сопла 
огневого подогревателя. Решение задачи в ва-
рианте 1 удается получить для условий экспе-
римента по массовому расходу и полной темпе-
ратуре, но для других значений полного и ста-
тического давлений. Потому для согласования 
экспериментальных и расчетных данных реша-
лась система уравнений по варианту 2.  

Решения систем уравнений по варианту 1 с 
термодинамической моделью воздуха и вариан-
ту 2, в котором варьировалась термодинамика 
потока, и их сравнение показаны в таблице. 

Из представленных в таблице данных откло-
нения реальных данных от расчетных по чис-
лам Маха в среднем составляют 5% и по вы-
ходному импульсу – 10%.  

Из сравнения представленных результатов 
можно предположить, что полученные оценки 
термодинамических параметров более близки к 
химическому составу продуктов горения мета-
на в воздухе, имеющим на два порядка большее 
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содержание 2CO  и возможно CO , а также во-
ды 2H O  и окиси азота NO  в сравнении с сос-
тавом воздуха при тех же значениях темпера-
тур. Однако реальный состав продуктов горе-
ния в подогревателе остается неопределенным, 
что и приводит к проблеме неадекватности 
оценки тяговых характеристик ПВРД в стендо-
вых условиях. Также можно предположить 
наличие в продуктах сгорания подогревателя 

свободных радикалов O и OH, что приводит к 
неравновесности потока с продолжающимися в 
нем химическими реакциями и потому к не-
адекватности расчетов при попытке воспроиз-
ведения результатов эксперимента с примене-
нием термодинамической модели воздуха. 

При измеренных данных (см. рис. 3) уравне-
ние расхода для обеспечения расчетных чисел 
Маха в сечении среза сопла огневого подогре-

Сравнение результатов расчета с применением термодинамической модели воздуха (вариант 1) и варьи-
рованием термодинамических параметров потока по разработанной в статье модель сопла огневого подо-
гревателя воздуха 

Параметр Вариант 2 Вариант 1 
Подогреватель (эксперимент) Воздух 

Расчетные числа Маха 2.1 2.4 2.8 2.1 2.4 2.8 
Расход газа из подогревателя, 
кг/c 

3.91 3.85 3.38 3.91 3.85 3.38 

Температура торможения, K 961 1230 1680 961 1230 1680 
Измеренное полное давление 
в подогревателе, 105 Па 

7.37 12.59 15.37 ‒  ‒  ‒  

Расчетное полное давление с 
равновесной термодинамикой, 
105 Па 

‒  ‒  ‒  8.092 11.8 18.19 

Расчетная температура в кри-
тическом сечении сопла, K 

892 1151 1501 837 1080 1495 

Расчетная статическая темпе-
ратура в выходном сечении 
сопла, K 

688 780 1078 533 613 741 

Измеренное статическое дав-
ление, 105 Па 

0.8855 0.87442 0.86008 ‒  ‒  ‒  

Расчетное статическое давле-
ние, 105 Па 

‒  ‒  ‒  1.03 0.93 0.79 

Число Маха на выходе сопла 
огневого подогревателя (оцен-
ка) 

2.22 2.51 2.63 Нет решения 
для измерен-
ных парамет-

ров потока 

Нет решения 
для измерен-
ных парамет-

ров потока 

Нет решения 
для измерен-
ных парамет-

ров потока 
Расчетное число Маха на вы-
ходе сопла огневого подогре-
вателя с термодинамикой воз-
духа 

2.094 2.417 2.793 2.1 2.4 2.8 

Отклонения чисел Маха от рас-
четных значений на выходе соп-
ла огневого подогревателя, % 

5.7 4.5 6.1 ‒  ‒  ‒  

Термодинамические парамет-
ры 

      

*p
c , Дж/(кг K) 1074.6 1122.97 1347.19 1134.1 1184.51 1256.75 

*k  1.195 1.1908 1.181 1.339 1.319 1.296 

crpc , Дж/(кг K) 1051.7 1080.05 1228.3 1107 1158 1229 

crk  1.221 1.218 1.215 1.342 1.329 1.304 

pc , Дж/(кг K) 958.6 1049.52 1207.27 1122.5 1171.94 1238.72 

k  1.25 1.232 1.220 1.343 1.324 1.302 
Полный импульс сопла огне-
вого подогревателя, Н 

4152 4933 5411 4699 5472 5940 

Отклонение полного импульса 
сопла огневого подогревателя 
от расчетного значения, % 

11.6 9.8 8.9 ‒  ‒  ‒  
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вателя позволяет скорректировать критическое 
сечение сопла, используя предложенную в ста-
тье термогазодинамическую модель. 

Выводы 
1. Разработана термогазодинамическая мо-

дель сопла огневого подогревателя воздуха, 
позволяющая оценить параметры потока газа на 
входе в испытываемый ПВРД в стендовых 
условиях по схеме присоединенной подачи. 

2. Отсутствие воспроизводимости результа-
тов эксперимента с применением равновесной 
термодинамики вызвано, очевидно, неравно-
весностью процесса горения метана, что приво-
дит к необходимости разработки квазиравно-
весной модели для оценки параметров потока. 

3. Получены выражения газодинамических 
функций (18), (19), (21), (23), (24), (31), (32), 
(33), из которых следует их зависимость от те-
кущего термодинамического состояния потока 
газа, что отличает их от известных из приклад-
ной газовой динамики формул. 

4. Получены оценки рабочих параметров по-
тока (см. таблицу) в предположении неравно-
весности химических реакций. 

5. Выполнены сравнительные расчеты им-
пульсов входных сопел в стендовых условиях 
для расчетных и нерасчетных режимов истече-
ния с применением разработанной модели. По-
казано, что в среднем отклонение от расчетного 
режима составляет 10% для входного импульса 
и 5% для входных чисел Маха. 

6. Разработанная методика оценки входного 
импульса сопла позволяет предложить реко-
мендации о приемлемости выбранной концеп-

ции по организации рабочего процесса в ПВРД 
при измеренной в эксперименте тяге и выпол-
нить коррекцию геометрической степени рас-
ширения сопла для обеспечения расчетных чи-
сел Маха. 
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Estimation of the nozzle input impulse for air heater during tests of a ramjet 
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During design of ramjet for high-speed vehicle at the stage of firing tests, the task of analysis 
and estimation of the working process performances is arisen. Using test results, the ramjet 
combustor design is modified in further developments. However, the direction of modification 
is largely determined by reliability of some estimations for performances obtained by pro-
cessing measurements. Usage of methane in an air heater leads to uncertainty for chemical 
composition in combustion products during firing tests, which is the reason of inadequate be-
tween test facility and flight conditions. This creates an uncertainty in the thermodynamics of 
the flow supplied into tested ramjet and the direct transfer of firing test results to a full-scale ob-
ject for analyzing of its performances. The article proposes a thermogasdynamic model for es-
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timation of the parameters and impulse of the heater nozzle during firing tests using the scheme 
of connected supply of heater combustion products with an undefined chemical composition. 
The thermogasdynamic model is developed on the integral equations of conservation laws and, 
taking into account the obtained test measurements that allows to construct additional equations 
by transforming their into a convenient form for evaluating the thermodynamic parameters of 
the heater combustion products. Using the developed model, comparative calculations of the 
impulses of the input nozzles for heater in test conditions for design and off-design regimes 
have been performed. Estimations of deviations for design Mach numbers on average 5% and 
for output impulse 10% are obtained at condition implementation of the conservation equations 
with account dependence of the gas-dynamic parameters from current thermodynamic state of 
the gas flow. Developed thermogasdynamic model let to calculate the correction of heater noz-
zle geometrical expansion providing the design regimes for Mach number in facility conditions. 

Keywords: ramjet, thermogasdynamic model, gas-dynamic functions, processing measure-
ments. 
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