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Streszczenie

W artykule przedstawiono wyniki badań nad wymianą ciepła za falą detonacyjną propagującą

w jednorodnej, stacjonarnej mieszaninie H2-O2. Badania przeprowadzone zostały na poziomie

eksperymentalnym jak i teoretycznym. Część eksperymentalna skupia się na szybkim pomiarze

temperatury na drodze, propagującej w rurze uderzeniowej, fali detonacyjnej, na podstawie

którego wyznaczyć można strumień ciepła przekazywany do ścianki. Wyniki eksperymentów

porównane zostały z wynikami obliczeń teoretycznych. Obliczenia przeprowadzone zostały

w oparciu o model analityczny zaproponowany przez Sichela i Davida [1], w którym jako para-

metry wejściowe wykorzystano wyniki symulacji CFD (Obliczeniowej Mechaniki Płynów, ang. 

Computational Fluid Dynamics) nielepkiego, reagującego gazu. Uzyskane wyniki posłużą do oceny

możliwości chłodzenia komory spalania wykorzystującej zjawisko wirującej detonacji. 
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WStęp

Wykorzystanie zjawiska detonacji w komorach spalania silników odrzutowych jest obecnie
intensywnie badane na całym świecie [2,3]. Wynika to z szeregu zalet, jakie niesie ze sobą
spalanie detonacyjne. W porównaniu ze spalaniem deflagracyjnym charakteryzuje się ono
bardzo dużą prędkością frontu płomienia, (przekraczającą wartość 1500m/s przy
kilkudziesięciu metrach na sekundę w przypadku spalania deflagracyjnego) oraz dużym przy-
rostem ciśnienia i gęstości za falą detonacyjną. Wymienione własności oraz fakt, iż spalanie 
zachodzi właściwie w stałej objętości powodują wzrost sprawności silnika detonacyjnego
w stosunku do silnika konwencjonalnego [4,5]. Dodatkowo spalanie detonacyjne realizować
można w szerokim zakresie składu mieszanki – od ubogiej do bogatej przy jednoczesnym za-
chowaniu dużej prędkości frontu płomienia [6]. pozwala to na obniżenie maksymalnych tem-
peratur (spalanie detonacyjne mieszanin ubogich), co przy jednoczesnym znacznym skróceniu
czasu przebywania czynnika w strefie podwyższonej temperatury pozwala potencjalnie na
obniżenie emisji toksycznych składników spalin.

Zastosowanie detonacyjnej komory spalania pozwoli więc na znaczne podniesienie sprawności
silnika (mniejsze zużycie paliwa), obniżenie emisji toksycznych składników spalin i gazów cieplar-
nianych, uproszczenie konstrukcji (eliminacja kilku stopni sprężarki i turbiny w przypadku sil-
nika turbinowego) i w efekcie zmniejszenie jej masy oraz obniżenie kosztów wykonania. 
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o ile zagadnienie możliwości wykorzystania ciągłego spalania detonacyjnego do konwersji
energii w silnikach odrzutowych zostało już dostatecznie opisane [7,8,9], to budowa docelowej
jednostki napędowej wymaga jeszcze wielu badań. jednym z problemów, z jakimi należy się
zmierzyć jest kwestia chłodzenia elementów silnika. aby realizować je efektywnie niezbędna
jest znajomość wartości strumienia ciepła przekazywanego do ścianek komory spalania.
W niniejszej pracy, do wyznaczenia strumienia ciepła za falą detonacyjną wykorzystano model
opracowany przez Sichela i Davida [1]. model ten był podstawą wyznaczania obciążeń
cieplnych w prowadzonych przez Nicholsa na uniwerstytecie michigan pracach nad silnikiem
wykorzystującym zjawisko wirującej detonacji [10].

model Sichela i Davida został stworzony w oparciu o badania mirelsa [11], który
wyprowadził zależność na strumień ciepła za falą uderzeniową. W przypadku obliczeń dla fali
detonacyjnej, parametry gazu za falą wyznaczane są z uwzględnieniem zachodzących w stre-
fie spalania reakcji chemicznych. W obu przypadkach zależność na strumień ciepła opiera się
na analogii Reynoldsa i może zostać wyrażona Równaniem 1. 

(1)

Gdzie:
qw – strumień ciepła przekazywany do ścianki
hw – entalpia gazu przy ściance

hr – entalpia spiętrzenia,

τw – naprężenia styczne na ściance
us – prędkość gazu przed falą (w stosunku do fali)
ue – prędkość gazu w punkcie c-j (w stosunku do fali)
pr – liczba prandtla

Ze względu na fakt, iż warstwa przyścienna za falą detonacyjną ma charakter turbulentny
(wynika to z burzliwego przepływu w strefie reakcji [12]) do obliczeń przyjęto, wyprowadzoną
dla turbulentnej warstwy przyściennej, zależność blasiusa (Równanie 2).

(2)

Gdzie:
ρm – gęstość gazu w warstwie przyściennej dla punktu, gdzie temperatura gazu jest równa

średniej temperaturze w warstwie przyściennej 

δ – grubość warstwy przyściennej
vm – średnia lepkość gazu w warstwie przyściennej

Zależność ta wykorzystana została przy całkowaniu równania pędu wyprowadzonego dla
warstwy przyściennej (Równanie 3).
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(3)

Gdzie:
δ – grubość warstwy przyściennej
θ - grubość odpowiadająca stracie pędu w warstwie przyściennej (ang. momentum thickness)

profil warstwy użyty przy całkowaniu równania pędu wyraża się Zależnością 4.

(4)

profil ten opracowany został przez Hartuniana [13] dla warstw przyściennych wywołanych
przez fale uderzeniowe o liczbie macha ma > 5, co doskonale odpowiada liczbom macha
charakteryzującym fale detonacyjne propagujące w mieszaninach wodorowo-tlenowych.

ostatecznie, całkując równanie pędu z uwzględnieniem powyższych zależności otrzymać
można Wzór 5, wiążący wartość strumienia ciepła za falą z wielkościami opisującymi
przepływu gazu.

(5)

parametry gazu niezbędne do wyznaczenia strumienia ciepła dostarczane są w wyniku
symulacji komputerowej opisanej w dalszej części pracy.

moDel pRZepłyWu GaZu

W celu uzyskania parametrów niezbędnych do wyznaczenia strumienia ciepła na podstawie
Zależności 5, przepływ gazu modelowany jest w oparciu o równania eulera, zawierające do-
datkowo człon uwzględniający szybkość tworzenia związków w wyniku reakcji chemicznych.
Równania te opisują przepływ ściśliwego, nielepkiego, reagującego chemicznie gazu. Ich
jednowymiarową formę zachowawczą przedstawia zależność 6.

(6)

przy czym:

Gdzie:
Q – jest wektorem zmiennych zachowawczych – gęstości ρ, pędu ρu, energii E oraz gęstości po-
szczególnych składników mieszaniny ρi. 
F – to wektor strumieni masy ρu , pędu ρu2+p, energii E + pu, ρiu to strumień masy poszcze-
gólnych składników mieszaniny. 

S – to człon źródłowy wynikający z reakcji chemicznych. 
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układ równań 6 domknięty jest równaniem stanu gazu doskonałego 7.

(7)

model kinetyki opiera się na elementarnych reakcjach chemicznych (Równanie 8).

(8)

Gdzie:
n – liczba reagentów

– współczynnik stechiometryczny i-tego związku w k-tej reakcji

xi – i-ty związek
kk - szybkość reakcji

Wynikająca z reakcji chemicznych zmiana gęstości składników mieszaniny (reagentów) wyz-
naczana jest z Zależności 9. W równaniach eulera (6) zależność ta uwzględniona została
w postaci członu źródłowego S.

(9)

Gdzie:
Wi – masa molowa i-tego związku
m – liczba uwzględnionych reakcji chemicznych
α – współczynnik trzeciego ciała 
kk,for – szybkość reakcji prostej
kk,rev – szybkość reakcji odwrotnej
Cj – koncentracja j-tego składnika
ξjk – wykładnik dla j-tego związku w k-tej reakcji

Zależność 9 opiera się na szybkościach (prostej i odwrotnej) poszczególnych reakcji, przy
czym szybkość reakcji prostej modelowana jest przy użyciu równania arheniusa (Równanie
10).

(10)

Szybkość reakcji odwrotnej natomiast, wyznaczana jest przy założeniu lokalnej, chwilowej
równowagi chemicznej.

ciepło spalania wynikające z reakcji chemicznych uwzględniane jest poprzez entalpię

tworzenia poszczególnych związków ( ). entalpia gazu jest w tym przypadku sumą en-

talpii termicznej oraz entalpii tworzenia zgodnie z Zależnością 11.

(11)

opisana Równaniem 12 energia całkowita gazu odwołuje się do entalpii poprzez energię
wewnętrzną U (Równanie 13).

p
w
RTi

i
i

n





1

v x v xik i

k

i

n

iki

n

i
k 

  1 1



   
i

d

dt i i k k f or j j k r ev j jk

m
i jk jkW v k C k C    



 , , ,

 
1

v vik ik,


k A Tk f or k

n E

RT
k k

, exp( ) 

H f

0

H T H T H
term f

( ) ( )   0



120 DomINIk kublIk

(12)

(13)

Równania eulera (6) rozwiązywane są metodą objętości Skończonych (ang. finite Volume
method [14]), przy użyciu programu Detlay. Szczegółowe informacje dotyczące kodu oraz
wykorzystanych schematów dostępne są w pracy a. kobiery [15], który wykorzystał powyższy
model do badania inicjacji warstw wysokoenergetycznych przez fale detonacyjne w ram-akcel-
eratorach.

WyZNacZeNIe StRumIeNIa cIepła Za falą DetoNacyjNą

obliczenia wykonane zostały dla różnych warunków początkowych mieszaniny wodorowo-
tlenowej (ciśnienia i składu). Do ich przeprowadzenia wykorzystano program Detlay [15].
przyjęto jednowymiarową domenę o długości 1.5m, którą podzielono na 15 000 jednakowych,
sześciennych elementów. W obliczeniach założono ściankę izotermiczną, o temperaturze
Tw=288k – takie podejście pozwala pominąć wpływ nagrzewania ścianki na strumień ciepła,
dzięki czemu uzyskać można jego graniczną wartość. liczba prandtla założona została na
poziomie pr = 0.815 [1]. przyjęty mechanizm reakcji chemicznych przedstawiony jest w tabeli
1 [15].

tabela 1. przyjęty mechanizm reakcji chemicznych

przykładowy przebieg parametrów gazu obliczonych dla detonacji w mieszaninie wodo-
rowo-tlenowej (40% udziału objętościowego H2) przedstawiony został na wykresie 1.

Wykres 1. Zmiana parametrów gazu wywołana falą detonacyjną. mieszanina wodorowo-tlenowa 
(40% udziału objętościowego H2) o ciśnieniu początkowym 1.6bar. Xi – udziały masowe, p – ciśnienie, 

T – temperatura, ρ – gęstość, u – prędkość gazu

E U u v   1
2

2 2( )

U T H T P( ) ( ) 
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Wyznaczone strumienie ciepła przedstawione zostały na wykresie 2.

Wykres 2. obliczone przebiegi strumieni ciepła w czasie, dla mieszaniny H2-o2 o różnych ciśnieniach
początkowych z zakresu 1.0 – 2.0 bar. a) 40% vol. H2, b) 50% vol. H2, c) 66.67% vol. H2, d) 80% vol. H2

baDaNIa ekSpeRymeNtalNe

W celu eksperymentalnego określenia strumienia ciepła prowadzone są testy z wykorzys-
taniem rury uderzeniowej (rysunek 1) o kanale prostokątnym 35x35mm, wyposażonej
w komorę wizualizacyjną.

Rysunek 1. Stanowisko badawcze a) schemat ogólny b) zdjęcie stanowiska

Ze względu na stosunkowo niską wytrzymałość stosowanych w komorze szyb kwarcowych,
na obecnym etapie badań, szyby zastąpione zostały stalowymi płytami – pozwoliło to na 
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badania detonacji w mieszaninach o wyższych ciśnieniach początkowych. W eksperymentach
skupiono się na pomiarze temperatury przy użyciu szybkiej termopary [18] (Rysunek 2a )opra-
cowanej i wyprodukowanej przez RWtH (Nadreńsko-Westfalska Wyższa Szkoła techniczna)
w akwizgranie (Niemcy). termopara zainstalowana została w ściance komory wizualizacyjnej
w sposób przedstawiony na Rysunku 2b.

Rysunek 2. Szybka termopara wykorzystana do badań a) zdjęcie termopary 
b) schemat przedstawiający zamocowanie termopary w ściance kanału

oprócz pomiaru temperatury w eksperymentach mierzono również ciśnienie w trzech
przekrojach kanału. System akwizycji danych przedstawiono schematycznie na Rysunku 3a. 

Rysunek 3. System akwizycji danych. 1 – kondycjoner sygnału, 2- karta pomiarowa, 
3 – kąpiel lodowa zimnego końca termopary

pomiar ciśnienia w czasie, w różnych przekrojach kanału, pozwala na wyznaczenie prędkości
fali detonacyjnej, dzięki czemu możliwa jest weryfikacja poprawności przeprowadzenia
eksperymentu. Różnice między otrzymanymi w eksperymentach prędkościami propagacji fali
a prędkościami wyznaczonymi przy użyciu równowagowego programu cea [16] są nie większe
niż 5%. przykładowe, zmierzone przebiegi ciśnienia i temperatury przedstawione zostały na
wykresie 3. 

Wykres 3. przykładowe, zmierzone przebiegi a) temperatury oraz 
b) ciśnienia za falą detonacyjną (40% vol. H2, p0=1.6 bar)
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Strumień ciepła wyznaczany jest na podstawie teorii o nieustalonym przewodzeniu ciepła
w ciele pół-nieskończonym [17], wg zależności 14.

(14)

Gdzie:

– współczynik charakteryzujący materiał termopary,

T – temperatura
t – czas

przykładowe, wyznaczone na podstawie powyższej zależności strumienie ciepła dla różnych
parametrów początkowych mieszaniny (ciśnienia i składu) przedstawione zostały na wykre-
sie 4.

Wykres 4. Wyznaczone na podstawie pomiarów temperatury (oraz porównane z przebiegami
teoretycznymi) przykładowe strumienie ciepła za falą detonacyjną dla mieszaniny H2-o2 a) 40% vol H2,

p0=1.6bar, b) 50% vol H2, p0=1.8bar c) 66.67% vol H2, p0=2.0bar, d) 80% vol H2, p0=2.0bar

WNIoSkI

analiza wyników badań eksperymentalnych potwierdza zgodność strumienia ciepła otrzy-
manego na podstawie pomiaru temperatury ze strumieniem ciepła wyznaczonym w oparciu
o model analityczny. przeprowadzone badania pozwalają stwierdzić iż opracowany przez

q t
ck T t T t

t t t t
n

i i

n i n i

i

n
( )

( ) ( )
/ /




    





2
1

1 2

1

1 21





ck



Sichela i Davida model z powodzeniem może zostać zastosowany do wyznaczania obciążeń
cieplnych za propagującą w jednorodnej, stacjonarnej mieszaninie falą detonacyjną.
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iNvESTigATiON OF HEAT TRANSFER 

BEHiND DETONATiON WAvE

Abstract

Investigation of heat transfer behind detonation wave that propagates in stationary,

homogeneous H2-O2 mixture is described in this article. Investigation was conducted both

experimentally and theoretically. Experiments were carried in the shock tube, and focused on fast

temperature measurements which were the basis for evaluation of heat flux behind detonation

wave. Calculations were conducted using analytical model proposed by Sichel and David. Input

parameters for the model were obtained via CFD simulations of reactive, compressible, inviscid

flow. The results will be useful for evaluation of heat transfer in Rotating Detonation Combustion

Chamber.
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