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Приведены результаты аналитического описания и экспериментального исследова-
ния детонационных режимов горения воздушно-метановой смеси в сверхзвуковом 
сносящем потоке внутри цилиндрического канала. Рассмотрен широкий диапазон 
изменения массового соотношения компонентов и начальной температуры топлив-
ной смеси. Предложена математическая модель для прогнозирования скорости рас-
пространения фронта детонационной волны, подтвержденная оригинальными ре-
зультатами экспериментов и эмпирическими данными других авторов. Показана воз-
можность реализации пульсирующего режима детонационного сгорания воздушно-
метановой смеси. Определены режимы вырождения детонации в турбулентное горе-
ние при повышенных начальных температурах топливной смеси. Полученные данные 
могут быть использованы при экспериментальных исследованиях детонационных 
процессов, создании и испытаниях перспективных энергосиловых установок, стендо-
вого и технологического оборудования. 
Ключевые слова: детонационное горение, пульсации давления, турбулентное горе-
ние, экспериментальное исследование, скорость распространения фронта детонаци-
онной волны, вырождение детонации. 

The results of analytical description and experimental study of knocking combustion modes 
of air-methane mixture in a supersonic crossflow inside the cylinder are presented. A wide 
range of changes in the mass ratio of the components and the fuel mixture initial 
temperature is considered. A mathematical model for the prediction of the propagation rate 
of the detonation wave front is proposed. The model is validated by the original 
experimental results and empirical data of other authors. The possibility of implementing a 
pulsating mode of knocking combustion of the air-methane mixture is shown. The modes 
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of detonation degeneration into turbulent combustion at high initial temperatures of the 
fuel mixture are determined. The data obtained can be used in experimental studies of 
detonation processes, designing and testing advanced energy and propulsion systems, bench 
and process equipment. 
Keywords: detonation combustion, pressure pulsation, turbulent combustion, experimental 
study, propagation velocity of detonation wave front, degeneration of detonation. 

В последнее время большое внимание уделяется 
созданию перспективных энергосиловых уста-
новок, а также стендового и технологического 
оборудования, в основе рабочего процесса кото-
рого заложен режим детонационного горения 
топливной смеси. Примерами являются детона-
ционные двигатели [1–3], установки для нанесе-
ния покрытий, устройства сварки взрывом [3], 
магнитогидродинамические генераторы и др.  
В таких установках может применяться углево-
дородное горючее в паре с воздухом. 

Для организации эффективного рабочего 
процесса в установках с детонационным горе-
нием топливной смеси важно определить тем-
пературные и концентрационные диапазоны 
возникновения детонационной волны и ско-
рость распространения ее фронта. Несмотря на 
огромный объем расчетного и эксперимен-
тального материала [4–7], параметры детона-
ционных режимов горения углеводородных 
горючих в сверхзвуковом потоке воздуха изу-
чены недостаточно. Важна также организация 
детонационного режима горения при повы-
шенных начальных температурах одного или 
обоих компонентов смеси, что является акту-

альным для создания перспективных энергоси-
ловых установок высокоскоростных летатель-
ных аппаратов. 

Цель работы — аналитическое описание и 
экспериментальное исследование влияния кон-
центрации горючего и начальной температуры 
топливной смеси на возникновение устойчи-
вых или неустойчивых режимов распростране-
ния детонационных волн против сверхзвуково-
го потока в смесях воздух + метан. 

Следует отметить, что исследования прове-
дены для малоинтенсивного источника иници-
ирования детонационной волны (энергия, вы-
деляемая источником во много раз меньше 
энергии, выделяемой при детонации топливной 
смеси). Это обусловлено наибольшим практи-
ческим интересом для реализации в перспек-
тивных энергосиловых и технологических 
установках. 

Результаты исследования могут быть ис-
пользованы при экспериментальных исследо-
ваниях детонационных процессов, создании и 
испытаниях перспективных энергосиловых 
установок, стендового и технологического обо-
рудования. 

 
Рис. 1. Схема экспериментальной установки: 

а — конфигурация для измерения параметров процесса; б — конфигурация для визуализации процесса 
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Экспериментальная установка. Эксперименты 
по определению характеристик рабочего про-
цесса проводили с использованием прямоточ-
ной камеры детонационного сгорания (ПКДС), 
установленной на стенде по схеме присоеди-
ненного воздухопровода. Схема эксперимен-
тальной установки приведена на рис. 1. 

Для проведения экспериментальных иссле-
дований ПКДС, состоящую из пилонного бло-
ка 4 и трех секций 6, соединяли с подогревате-
лем 2 подаваемого воздуха 1 через сверхзвуко-
вое разгонное сопло 3. Максимальная длина 
ПДКС, собранной из трех секций, составляла 
1,5 м. Для компенсации нарастания по длине 
пограничного слоя ПДКС выполнена с неболь-
шим расширением от диаметра 78 мм на входе 
до диаметра 90 мм на выходе. Для подогрева 
воздуха до температуры менее 1 000 К на стенде 
использовали электрический подогреватель. 
При необходимости получения более высоких 
температур воздуха (1 000…2 000 К) применяли 
огневой подогреватель с компенсацией кисло-
родного баланса, детально описанный в работе 
[8]. В качестве компонентов рабочего тела ог-
невого подогревателя использовали воздух, 
кислород и метан. Геометрическая степень 
расширения сверхзвукового разгонного сопла 3 
обеспечивает скорость воздуха на входе в 
ПКДС, соответствующую числу Маха М  3. 
Вблизи входного сечения ПКДС (в пилонном 
блоке 4) размещены инжекторы 5 для спутной с 
воздухом подачи метана. В конце ПКДС уста-
новлен диффузор 9, образующий уступ по про-
точному тракту. Вблизи уступа оппозиционно 
друг другу расположены две электроискровые 
свечи 8, обеспечивающие воспламенение топ-
ливной смеси. Энергия разряда каждой свечи 
составляет около 1 Дж. 

Для диагностики процесса горения в ПКДС 
использовали датчики пульсаций давления 10. 
Скорость распространения фронта детонаци-
онной волны определяли посредством реги-
страции сигналов с оптических датчиков 7, 
расположенных на равном расстоянии 0,25 м 
друг от друга по два в каждой секции ПКДС 
длиной 0,5 м и датчиков пульсации давления, 
установленных в тех же сечениях, что и оптиче-
ские датчики.  

Это позволяло контролировать прохожде-
ние как фронта горения, так и ударного фронта. 
В частности, при использовании двух и трех 
секций ПКДС и, следовательно, четырех и ше-
сти датчиков по ее длине, было замечено, что 

скорость прохождения детонационной волны 
по камере является неравномерной и имеет 
максимум в средней части. Однако в данной 
работе вопросы неравномерности распростра-
нения детонации не рассматривались, и основ-
ной анализ проводился по значению средней 
скорости детонационной волны. 

Визуализацию распространения фронта де-
тонационной волны осуществляли посредством 
специально изготовленной из оптически про-
зрачного материала секции 11 ПКДС (рис. 1, б) 
с помощью высокоскоростной видеокамеры 12, 
которая была дополнена электронно-оптичес-
ким преобразователем. Необходимость такого 
преобразователя обусловлена малым временем 
пребывания детонационной волны в регистри-
руемой области. 

 
Скорость распространения фронта детонаци-
онной волны. Как отмечено ранее, в процессе 
проведения экспериментальных исследований 
ПКДС для создания высокоэнтальпийного воз-
душного потока на входе могут применяться 
огневые подогреватели с компенсацией кисло-
родного баланса. При этом использование ог-
невого подогрева воздуха приводит к измене-
нию его теплофизических, термодинамических 
и химических свойств (относительно атмо-
сферного воздуха). Поскольку детонационное 
горение в основном определяется термодина-
мическими и химическими свойствами газовой 
среды, расчет параметров детонации в условиях 
огневого подогрева является актуальным. 

Для определения параметров состояния пе-
ред детонационной волной и за ней используют 
известные теорию В.А Михельсона [9] и урав-
нения Ренкина–Гюгонио. Анализ показал, что 
для рассматриваемых условий наиболее подхо-
дящей является теория Зельдовича–Неймана–
Деринга [9], которая заключается в двухста-
дийности детонационного горения: смесь сна-
чала тормозится в прямом скачке уплотнения и 
только потом в ней протекают химические ре-
акции. Такой подход имеет значительное экс-
периментальное подтверждение как для газо-
вых систем, так и для конденсированных сред. 

В работе сделана попытка с помощью од-
номерной математической модели (и исполь-
зования соответствующих коэффициентов) 
приблизить расчетные данные к эксперимен-
тальным для возможного прогнозирования 
скорости распространения фронта детонаци-
онной волны в ПКДС. 
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Термодинамический расчет рабочего тела до 
и после детонационной волны проведен с ис-
пользованием программы разработки ЦИАМ, 
валидация которой выполнена до давлений 
15 МПа и температур 3 800 К. Вычисление тер-
модинамического равновесия в программе вы-
полнено в системе А.П. Ваничева [10] с учетом 
11 прямых и обратных химических реакций: 

2H 2H;  2O 2O;  2N 2N;   OH O H;  
 2H O 2H O;   3NH N 3H;   NO N O;  
 2NO N 2O;   4CH C 4H;   CO C O;  
 2CO C 2O.  

Система уравнений для расчета параметров 
детонации в системе координат, связанной с 
детонационной волной, имеет вид 

  

  

  
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1 1 2 2

2 2
1 1 2 21 2

2 2
1 2

1 2

;

;

,
2 2

w w

p w p w

w wh h Q

 (1) 

где 1,  1,w  1,p  1h  и 2 ,  2 ,w  2 ,p  2h  — соответ-
ственно плотность, скорость, давление, энталь-
пия до и после фронта детонационной волны; 
Q — потери тепла в детонационной волне. 

Для системы уравнений (1) в качестве ис-
ходных данных задавались параметры 1,p  и 1,T  
где 1T  — статическая температура газа перед 
детонационной волной. Использование этих 
параметров совместно с уравнением состояния 
позволяет получить 1  и 1h . Неизвестными 
являются пять параметров: скорость газовой 
смеси до фронта детонационной волны, кото-
рая равна скорости детонационной волны от-
носительно набегающего газа D ( 1w  = D), и па-
раметры после фронта детонационной волны: 

2 ,p  2 ,T  2  и 2 .h  
Для решения поставленной задачи система 

(1) замыкается уравнением состояния продук-
тов сгорания и условием в точке Чепмена–Жуге 
[9], которое означает равенство скорости про-
дуктов сгорания после детонационной волны 
местной скорости звука. 

Учет тепловых потерь наиболее удобно про-
водить, вводя относительный коэффициент 
тепловыделения , который позволяет учиты-
вать неполное сгорание горючего и теплоотвод 
из зоны реакции: 

 

    
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где uH  — низшая теплота сгорания горючего; 
 — коэффициент избытка воздуха. 

В этом случае система (1) приобретает вид 
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где a2 — скорость звука за фронтом детонаци-
онной волны; г ,h  оh  и псh  — энтальпия соот-
ветственно горючего, окислителя и продуктов 
сгорания; 0L  — стехиометрическое соотноше-
ние компонентов; R1 и R2 — газовая постоянная 
до и после фронта ударной волны. 

Представленная математическая модель мо-
жет быть полезна с практической точки зрения 
при первичных оценках. 

Решение системы уравнений (2) позволяет 
определять все необходимые параметры дето-
нации. Для проверки применимости предло-
женной математической модели были проведе-
ны расчеты скорости распространения фронта 
детонационной волны в воздушно-метановой 
смеси при давлении p1 = 0,1 МПа и температуре 
Т1 = 283 К для неподвижного газа (M = 0), отно-
сительно которых доступны данные экспери-
ментальных исследований [5]. На рис. 2 приве-
дены результаты сравнения, а также расчетные 
и экспериментальные данные по скорости рас-
пространения детонационной волны в воздуш-
но-метановой смеси при числе Маха воздушно-

 
Рис. 2. Расчетные (кривые) и экспериментальные 

(точки) зависимости скорости детонации  D 
в воздушно-метановой смеси от коэффициента  

избытка воздуха  при различных условиях: 
1 — 

1T  = 283 К, M = 0 (экспериментальные данные  
из работы [5]); 2 — 

1T   800 К, M = 3; 3 — 
1T   1 000 К,  

M = 3; 4 — 
1T   1 200 К, M = 3 
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го потока M = 3 и температуре торможения пе-
ред фронтом детонационной волны 

1T   800, 
1 000 и 1 200 К. 

Следует отметить, что полученные экспери-
ментальные значения скорости детонации в 
воздушно-метановой смеси D являются резуль-
татом осреднения по длине канала и несколько 
отличаются от скорости распространения 
фронта установившейся детонационной волны 
в гомогенной смеси вследствие химической не-
однородности потока, наличия дистанции 
формирования стационарного фронта и непол-
ного сгорания метана. Различия расчетных и 
экспериментальных данных усиливаются тем, 
что в настоящей работе для инициирования 
детонационной волны использован малоинтен-
сивный источник, а воздушно-метановая смесь 
является труднодетонируемой, поэтому ди-
станция выхода на стационарный режим может 
быть продолжительной [7, 11]. Однако для оце-
ночных расчетов указанные эффекты могут 
быть учтены путем надлежащего выбора коэф-
фициента . В этом случае удовлетворительное 
совпадение расчетных и экспериментальных 
скоростей распространения фронта детонаци-
онной волны может быть получено при 
 = 0,8…0,9. 

Cравнение расчетных скоростей детонации 
для смесей метана с воздухом и рабочим газом 
огневого подогревателя показывает, что нали-

чие примесей в воздухе (для случая его огнево-
го подогрева) приводит к уменьшению скоро-
сти детонации примерно на 30…70 м/с (в диа-
пазоне температуры 

1T  = 1 000…1 200 К), что 
составляет не более 1,4…2,6 %. Однако этот 
факт необходимо учитывать при стендовой от-
работке ПКДС. 

Пример визуализации структуры детонаци-
онной волны приведен на рис. 3. Данные пред-
ставлены для времени экспозиции ~1 мкс и ча-
стоты регистрации 25 кГц. В этом случае ис-
пользовалась одна секция ПКДС с прозрачной 
стенкой, длина которой составляла 0,5 м. Сле-
дует отметить, что использовать оптически 
прозрачную стенку в составе ПКДС (вследствие 
применяемых материалов и конструктивных 
особенностей экспериментальной установки) 
можно только в случае отсутствия первона-
чального подогрева воздуха на входе. Посколь-
ку реализовать режим детонационного горения 
метана в сносящем потоке воздуха без первона-
чального подогрева не удалось, результаты ви-
зуализации представлены для модельного го-
рючего — водорода. 

Несмотря на отличие этого типа горючего от 
метана, эксперименты с использованием водо-
рода позволили установить ряд эффектов, воз-
никающих в ПКДС. По интенсивности горения 
детонационной волны можно оценить качество 
смешения компонентов топливной смеси. Из 
рис. 3 видно, что после прохождения детонаци-
онной волной примерно половины канала 
ПКДС возникает существенная интенсифика-
ция горения (увеличивается интенсивность 
свечения), что может быть объяснено локаль-
ным повышением содержания горючего. Кроме 
того, слабое свечение на первых кадрах обозна-
чает дистанцию выхода детонации на номи-
нальный режим. Зарегистрированные картины 
распространения таких волн при их движении 
против потока показывают, что детонационная 
волна при подходе к инжекторам подачи горю-
чего «разваливается» на отдельные очаги и 
наблюдается некоторое (на 10…20 %) снижение 
скорости распространения фронта детонаци-
онной волны вследствие неравномерного сме-
шения в начале ПКДС, локализации зон горе-
ния и изменения термодинамических характе-
ристик. 

Из полученных данных следует, что на ско-
рость распространения фронта детонационной 
волны и ее интенсивность оказывают влияние 
химический состав газа, а также равномерность 

 
Рис. 3. Пример визуализации структуры  

детонационной волны (сносящий поток направлен 
 слева направо) 
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распределения концентрации горючего в топ-
ливной смеси. 

 
Пульсирующий рабочий режим в ПКДС. Реа-
лизация пульсирующего режима детонацион-
ного горения топливной смеси крайне важна 
при создании перспективных детонационных 
двигателей, установок для нанесения покрытий 
и магнитогидродинамических генераторов. 
Проведенные эксперименты подтвердили воз-
можность получения такого режима горения не 
только для топливной смеси воздух + водород 
[12], но и для смеси воздух + метан в сверхзву-
ковом потоке с числом Маха М = 3. 

На основании анализа известных литератур-
ных источников можно утверждать, что для 
рассматриваемых условий впервые достигнуты 
режимы с реализацией устойчивого пульсиру-
ющего процесса продольной детонации смеси 
воздух + метан в сверхзвуковом потоке. Этот 
результат представляет особый интерес. Как 
отмечено ранее, смесь воздуха с метаном счита-
ется труднодетонируемой [11-13], что связано с 
представлением о ячеистой структуре фронта 
детонационного фронта. Известно, что размер 
ячейки является характерным параметром для 
каждого газа (смеси) и зависит от начального 
давления, т. е. для детонации смеси воздуха с 
метаном необходим достаточно большой гео-
метрический размер проточного тракта. Эти 
данные справедливы для начальных условий 
при атмосферном давлении и покоящемся газе. 
Однако в ходе экспериментов в сверхзвуковом 
потоке удалось получить инициирование и 
распространение детонационной волны в смеси 
воздуха с метаном при относительно неболь-
шом диаметре ПКДС (около 100 мм) и началь-
ном давлении менее 0,1 МПа. 

В случае реализации пульсирующего режима 
детонационного горения воздушно-метановой 
смеси характерная диаграмма изменения дав-
ления p от времени t в ПДКС имеет вид, приве-
денный на рис. 4. В этом случае пульсации дав-
ления имеют характерный для детонационных 
волн вид с ярко выраженным вертикальным 
передним фронтом. В следе детонационной 
волны происходит догорание горючего, приво-
дящее к тому, что после скачкообразного пика 
наблюдается постепенное снижение давления с 
характерными турбулентными пульсациями 
(это отчетливо видно на рис. 4). Затем резко 
падает давление, что связано с окончанием 
прохождения детонационной волны. Через не-

который интервал времени возникает следую-
щая детонационная волна, и цикл повторяется. 

Установлено, что при рассматриваемых па-
раметрах ПКДС для топливной смеси воз-
дух + метан пульсирующий режим детонаци-
онного горения реализуется в диапазоне ко-
эффициента избытка воздуха  = 1,0…1,4. 
Предполагается, что в случае изменения кон-
фигурации ПКДС и увеличения мощности 
устройства инициации рабочего процесса ука-
занный диапазон коэффициента избытка воз-
духа может быть расширен. 

Важным показателем пульсирующего ре-
жима детонационного горения является ча-
стота пульсаций f. Для ее экспериментального 
определения в работе применен спектральный 
анализ сигналов, полученных с помощью как 
датчиков пульсаций давления, так и оптиче-
ских. Анализ основан на преобразовании 
Фурье [14, 15]. Следует отметить, что частоты, 
зарегистрированные с помощью датчиков 
пульсаций давления, практически совпадают с 
частотами, полученными посредством оптиче-
ских датчиков. 

Спектральная характеристика сигнала пуль-
саций давления при детонационном режиме 
наиболее наглядно видна в трехмерном пред-
ставлении, что позволяет проанализировать 
изменение относительной амплитуды Aотн и ча-
стоты пульсаций f от времени t. Пример такой 
спектрограммы для ПКДС с характерной дли-
ной L  1,5 м приведен на рис. 5. Видно, что 
спектральная характеристика имеет явно вы-
раженный дискретный максимум относитель-
ной амплитуды, который соответствует основ-
ной частоте пульсаций f. Следует отметить, что 
в процессе реализации пульсирующего режима 
детонационного горения частота f практически 
не изменяется, что указывает на квазистацио-
нарность этого режима, т. е. система детонаци-
онных волн, распространяющихся в направле-
нии против потока, является устойчивой и пе-
риодической. 

 
Рис. 4. Характерная диаграмма изменения давления 

p от времени t при пульсирующем режиме  
детонационного горения 
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Экспериментально установлено, что харак-
тер процесса с пульсирующей детонацией в 
сверхзвуковом потоке воздушно-метановой 
смеси зависит от ее начальной температуры 

1T  
(рис. 6). При этом с увеличением температуры 
топливной смеси частота пульсирующего ре-
жима работы ПКДС растет, что объясняется 
повышением абсолютной скорости сносящего 
потока. Для исследуемой ПКДС полученный 
диапазон частот составляет 60…170 Гц. При 
этом для рассматриваемого диапазона соотно-
шения компонентов топлива с увеличением 
коэффициента избытка воздуха частота пульса-
ций уменьшается, что является следствием 
снижения тепловыделения за детонационной 
волной и скорости распространения ее фронта. 

На основе анализа экспериментальных дан-
ных установлено, что частота пульсаций давле-
ния в ПКДС может быть приблизительно опи-
сана следующим соотношением: 

   
 

* *
1 1M (M) M (M) ,K kRT D kRTf

L L D
 (3) 

где K = 0,6…0,8 — коэффициент, учитывающий 
задержку инициирования детонации и сниже-

ние скорости за счет неравномерности смеше-
ния топлива; ΔL — характерный размер «при-
соединенного» объема к ПКДС, снижающего 
частоту пульсаций; k — показатель адиабаты; 
R — среднее значение газовой постоянной; 
    2(M) 1 ( 1)M /2k  — газодинамическая 
функция. 

В экспериментах установлено, что для рас-
сматриваемой конфигурации ПКДС ΔL  0,3L. 
На рис. 6 линиями представлены результаты 
расчета по уравнению (3). Показано, что рас-
четные и экспериментальные данные имеют 
удовлетворительное совпадение. 

 
Температурные диапазоны реализации пуль-
сирующего детонационного режима горения. 
Экспериментальные исследования показали, 
что существование устойчивых режимов рас-
пространения детонационных волн против 
сверхзвукового потока в ПКДС регистрирова-
лось только в определенном диапазоне темпе-
ратур торможения топливной смеси 

1 .T  
Для воздушно-метановой смеси диапазон 

существования детонации предварительно 
установлен в пределах изменения температуры 
торможения смеси 700 К  

1T  1 650 К. При 
температуре выше указанного диапазона дето-
нация вырождается и горение смеси возможно 
только в турбулентном пламени. При темпера-
туре ниже указанного диапазона в описанных 
выше условиях проведения эксперимента вос-
пламенить смесь и получить детонацию не уда-
лось. Эксперименты показывают, что с ростом 
температуры нижний концентрационный пре-
дел инициирования детонационной волны 
сдвигается в сторону более высоких концен-
траций горючего (см. рис. 6). Следует отметить, 
что влияние температуры на нижний концен-
трационный предел реализации детонации при 
использовании смеси воздух + метан более за-
метно, чем для смеси воздух + водород [12]. 

При температуре более 1 650 К зарегистри-
рованные пульсации давления представляют 
собой сумму сигналов (рис. 7), вызванных как 
прохождением слабых детонационных волн  
(с типичными для них вертикальными перед-
ними фронтами), так и турбулентным горени-
ем с характерным широкополосным шумом. 
Полученные результаты позволяют сделать 
вывод о том, что в этом случае распростране-
ние детонационных волн против сверхзвуко-
вого потока вырождается и становится не-
устойчивым. 

 
Рис. 5. Пример спектрограмм 

 
Рис. 6. Расчетные (кривые) и экспериментальные 

(точки) зависимости частоты пульсаций f  
детонационной волны от коэффициента избытка 

 воздуха  для смеси воздух + метан  
при различных температурах: 

1 — 
1T   800 К; 2 — 

1T   900 К; 3 — 
1T   1 000 К;  

4 — 
1T   1 200 К 
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Одним из возможных объяснений такого 
явления может быть следующее. В соответствии 
со схемой Зельдовича–Неймана–Деринга, как 
отмечено ранее, смесь сначала тормозится в 
прямом скачке уплотнения и только потом 
вступает в реакцию. При высоких температурах 
и скоростях смеси перед ударной волной пол-
ная энтальпия смеси становится сравнимой по 
значению с химическим энерговыделением и 
относительный теплоподвод падает. В этом 
случае статическая температура смеси за пря-
мым скачком Тс существенно возрастает (про-
порционально статической температуре до 
скачка, но не линейно) и приближается к тем-
пературе за фронтом детонационной волны Т2 
(после сгорания топлива). Энерговыделение 
при горении смеси в потоке за скачком расхо-
дуется на диссоциацию молекул продуктов сго-
рания и не может поддерживать энергозатрат-
ный режим распространения детонационной 
волны, в которой проводится работа по сжатию 
газа. Кроме того, высокие полные температуры 
смеси делают возможной стабилизацию де-
флаграционного горения в пристеночных обла-
стях проточного тракта ПКДС и на кромках 
инжекторов, что также приводит к вырожде-
нию детонационного горения. 

Объяснение наличия нижнего температур-
ного предела распространения устойчивой де-
тонации может быть следующим. Как отмечено 
ранее, при переходе через прямой скачок 
уплотнения горючая смесь приобретает темпе-
ратуру Тс, пропорциональную начальной Т1. 
Если температура Тс будет ниже температуры 
самовоспламенения, то реакция не будет само-
поддерживающей, т. е. выделяющейся энергии 
не хватит для совершения работы по сжатию 
газа и детонационная волна либо не возникнет, 
либо будет интенсивно деградировать. В этом 
случае необходимо использовать более мощ-
ный источник инициации детонации. 

Выводы 
1. По результатам расчетного исследования 

установлено, что скорость распространения 
фронта детонационной волны в воздушно-
метановой смеси при коэффициенте избытка 
воздуха  = 0,5…2,0 составляет D = 1 400… 
1 850 м/с. Полученные данные удовлетвори-
тельно совпадают с авторскими результатами 
экспериментов и эмпирическими данными дру-
гих авторов. Наличие примесей в воздухе (для 
случая его огневого подогрева до температуры 


1T  = 1 000…1 200 К) приводит к незначитель-

ному уменьшению скорости детонации — на 
1,4…2,6 %. 

2. Экспериментально подтверждена воз-
можность получения пульсирующего режима 
детонационного горения топливной смеси воз-
дух + метан в сверхзвуковом потоке с числом 
Маха М = 3. Впервые реализован устойчивый 
пульсирующий процесс продольной детонации 
смеси воздух + метан в сверхзвуковом потоке. 
Для исследуемой ПКДС с длиной ~1,5 м частота 
пульсаций находится в диапазоне 60…160 Гц и 
зависит от соотношения компонентов топлив-
ной смеси, а также от температуры торможения 
воздуха на входе. Отмечено, что наиболее 
устойчиво пульсирующий режим работы реа-
лизуется в диапазоне коэффициента избытка 
воздуха  = 1,0…1,4. 

3. Определен диапазон температуры тормо-
жения воздуха (700…1 650 К) на входе в ПКДС, 
при котором могут существовать устойчивые 
пульсационные режимы детонационного горе-
ния воздушно-метановой смеси. При темпера-
туре выше указанного диапазона детонация 
вырождается и горение смеси возможно только 
в турбулентном пламени. При температуре ни-
же указанного диапазона не удалось воспламе-
нить смесь в сносящем сверхзвуковом потоке с 
числом Маха М = 3 и получить детонационное 
горение. 

4. Полученные экспериментальные данные 
могут быть использованы в дальнейшем для 
определения средней скорости (с учетом всех 
особенностей: химической неоднородности 
смеси, дистанции формирования стационар-
ного фронта и др.) для реализации пульсиру-
ющего режима в энергосиловых установках, а 
также в стендовом и технологическом обору-
довании.

 

 
Рис. 7. Характерная диаграмма сигналов пульсаций 

 давления для полной температуры 1 650 К 
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