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Аннотация. Работа посвящена верификации инженерной математической мо-
дели для описания процессов теплопередачи в высокотемпературных камерах 
сгорания. Выполнен расчет распределения параметров газового потока по 
длине прямоточного контура. Представлены результаты расчета стационар-
ного теплового состояния камеры сгорания и дозвуковой части реактивного 
сопла. Выполнена оценка корректности реализации инженерной математиче-
ской модели для описания тепловых процессов на основе трехмерного численно-
го моделирования. 
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     Введение. Ключевой особенностью комбинированных силовых установок 

(        КСУ) для высокоскоростных летательных аппаратов является их длительная
работа  в условиях высоких температур [1, 2]. Поэтому, на предпро стадии -

         ектных исследований , одной из значимых задач является   быстрая и каче-
      ственная оценка теплового состояния наиболее теплонагруженных узлов 

КСУ, решение которой возможно путем    разработки математической модели
(    ММ), позволяющей с высоким уровнем описывать достоверности   тепловые
процессы  в высокотемпературных камерах сгорания (КС). 

Объект исследования. В работе рассмотрена КСУ параллельной схемы. 

Прямоточный контур — однорежимный, охлаждаемый. ПВРД  с цилиндриче-
ской КС постоянного сечения  с дозвуковым горением топливной смеси [3]. 

       Охлаждение стенок прямоточного контура осуществляется за счет конвек-

тивного восприятия теплого потока кольцевом  в  канале промежуточным теп-

лоносителем при его прямоточном направлении движения относительно га-
зового потока. 

       Методики решения. В инженерной  ММ расчет теплового состояния 
осуществляется пошагово, т. е. прямоточный контур разбивается на элемен-

тарные участки ∆x, где, на основе уравнения теплового баланса, определяют-
         ся со температура стенки  стороны охлаждения газового потока  и контура , 

подогрев ПТ, а также его этом термодинамических свойства [4]. При  прини-

маются следующие допущения: 
– внешняя   стенка полностью теплоизолированная (теплообмен  с окружа-

ющей средой  отсутствует); 
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       – в и каждом рассматриваемом сечении полное давление  температура 
продуктов сгорания имеют  и ПТ  равномерное распределение. 

При численном теп моделировании рассматривается сопряженная задача -

лообмена через абсолютно жесткую твердую стенку, наружная часть которой 

сопрягается  с химически нереагирующим  потоком теплоносителя, а внутрен-

няя — с химически реагирующим потоком, образованным сгоранием топли-

вовоздушной смеси [5, 6]. 

Результаты. На основе инженерного  и трехмерного численного моделиро-

     вания выполнен параметрический расчет теплового состояния прямоточного 

     контура на   максимальном режиме работы КСУ в  крейсерских условиях при 

      фиксированной геометрии теплоносителей канала охлаждения для двух  — 

воздуха  и гелия. При исследовании режимов     работы СО с гелием варьирова-
лись следующие параметры теплоносителя: 

– относительный     -массовый секундный расход промежуточного теплоно
сителя (ПТ) через рубашку охлаждения: 5,0 %, 8,5 %, 11,5 %; 

– начальная   полная температура ПТ: 300; 600 и 900 К. 

Инженерная  математическая модель показала хорошую ре сходимость  с -

зультатами численного моделирования  конвективных тепловых потоков (от-
личие значений температуры стенки  и теплоносителя не  превышает 6 %), что 

говорит  о корректном описании процессов теплообмена  в прямоточной КС  

и в возможности ее использовании  обликовых исследованиях КСУ при оцен-

ке  теплового состояния. 
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