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Використання соплових насадків (СН), запо-

внених газовими сумішами керованого складу, є 

одним з ефективних напрямків керування тер-

могазодинамічними процесами в детонаційних 

двигунах [3].

У роботі [4] розглянуто фізико-математичну 

модель ударних хвиль у газах з різними показни-
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ками адіабати γ до та після стрибка ущільнення 

(згущення) та отримано прості аналітичні за-

лежності, які пов’язують термодинамічні пара-

метри потоку р та ρ перед фронтом стрибка та 

після нього:
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Використання механізму керування високошвидкісними потоками продуктів детонації, заснованого на створенні у вихід-

ному пристрої двигуна газового середовища контрольованого складу, потребує детального дослідження зміни співвідношен-

ня питомих теплоємностей газу в області за фронтом ударної хвилі. У разі суттєвої різниці між показниками адіабати 

продуктів детонації та газу в сопловому насадку значною мірою проявляється вплив ефекту хвильової взаємодії. Проана-

лізовано механізм збудження коливального процесу, обумовленого взаємодією хвиль, відбитих від контактної поверхні та 

від тягової стінки камери. Внаслідок такої взаємодії на тяговій стінці періодично з’являються піки тиску, які призводять 

до експериментально спостережуваного збільшення питомого імпульсу тяги детонаційного двигуна. Розглянуто відомі 

теоретичні моделі, призначені для розрахунку імпульсу тяги детонаційної камери з прямим циліндричним сопловим насад-

ком. Проаналізовано притаманні цим моделям обмеження. Запропоновано нову теоретичну модель, засновану на аналізі 

процесу турбулентного перемішування продуктів детонації з газом, який заповнює сопловий насадок довільної форми. Ма-

тематична модель робочого процесу в камері детонаційного двигуна заснована на двовимірних нестаціонарних рівняннях 

Ейлера. Чисельне інтегрування системи диференційних рівнянь моделі здійснено з використанням кінцево-різницевої схеми 

класу TVD. Результати чисельно-теоретичного дослідження відповідають відомим експериментальним даним. Викорис-

тання нової моделі дозволяє обґрунтовано здійснювати вибір типу та форми соплового насадку для детонаційної камери 

багаторежимного двигуна, призначеного для роботи в умовах, коли параметри навколишнього середовища зазнають сут-

тєвих змін. Наведено приклад практичного застосування отриманих результатів при розв’язанні задачі вибору найкращо-

го з трьох соплових насадків різного типу (прямого циліндричного, високого ступеня розширення та розсувного). 

Ключові слава: детонація, турбулентність, імпульсний детонаційний двигун, сопло, показник адіабати, теоретична модель, 

чисельне моделювання
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Як видно із виразу (1), при 12 pp  ударна 

адіабата має асимптоту 212  . Для повітря 

при γ
2
 = 1.4 асимптота 612  . При змен-

шенні γ
2
 до значення 1.1292, характерного для 

продуктів детонації (ПД) киснево-водневої су-

міші стехіометричного складу, ступінь ударного 

стиснення підвищується у 16.48 разів. У роботі 

[4] вказано, що для високомолекулярних газів 

(СО
2
, СН

4
 та ін.), з яких складаються газові обо-

лонки Марса, Венери та Юпітера, ступінь удар-

ного стиснення може підвищитися майже у 200 

разів: 20112   при γ
2
 = 1.01.

ОГЛЯД ПУБЛІКАЦІЙ 
І АНАЛІЗ НЕВИРІШЕНИХ ПРОБЛЕМ

Взаємодія детонаційної хвилі (ДХ) із границею 

розділу призводить до виникнення ударної хвилі 

(УХ), яка поширюється у напрямку руху фронту 

детонації, та відбитої хвилі розрідження (РХ), що 

рухається у зворотному напрямку (рис. 1).

Числові розрахунки [6] показують, що відно-

шення акустичних імпедансів вздовж границі 

розділу для повітряно-етиленової суміші стехіо-

метричного складу практично не залежить від 

тиску та може дорівнювати ( a )
2
/( a )

3
  2. 

Незважаючи на те що продукти детонації (ПД) 

мають вищу температуру, ніж ударно стиснуте 

повітря, їхня густина є меншою, тому акустич-

ний імпеданс ударно стиснутого повітря вищий, 

ніж у ПД. Акустична хвиля, що виникає у ПД на 

границі розділу між областями 2 та 2 ' (рис. 1), 

буде відбиватися із зростанням амплітуди при-

близно у 4/3 раза і далі, коли ці хвилі відповідно 

відбиватимуться від стінки, амплітуда подвоїть-

ся. Це призведе до захвату в акустичну пастку 

хвиль між стінкою та границею розділу, що як 

вважають автори роботи [10], визначається клю-

човим фізичним процесом у ефекті збільшення 

питомого імпульсу тяги (ІТП) частково заповне-

ної детонаційної камери (ДК).

Із усіх відомих на сьогодні теоретичних моде-

лей, розроблених для розрахунку ІТП частково 

заповненої камери, найкращу відповідність да-

ним експерименту забезпечують моделі Гарні [8], 

Сато [12] та «бульбашкова» модель Купер [7].

Модель Гарні базується на законі збереження 

енергії та простій апроксимації швидкості руху 

ПД. Формула для розрахунку ІТП має вигляд
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де С — маса здатної до детонації паливної суміші, 

N — маса атмосферного повітря, яка перебуває у 

частково заповненій камері, e — теплота вибуху, 

виражена у одиницях механічної роботи.

Ступінь заповнення α пов’язана із значення-
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де ρ
а
 та ρ

0
 — густина повітря та початкова густина 

паливної суміші  відповідно.

Для повністю заповненої паливної суміші ДК 

N = 0, α = 1 та
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Тому відношення 
0

s p s p
I I   визначається тільки 

часткою N/C:
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Модель Гарні встановлює просту залежність 

ІТП від теплоти вибуху та співвідношення мас 

паливної суміші та середовища у частково запо-

Рис. 1. Взаємодія  детонаційної хвилі ДХ з контактною 

поверхнею КП, створюваною ХВ та хвилею розрідження 

РХ: 1 — область, яку займає атмосферне повітря; 1' — об-

ласть, яку займає спроможна до детонації паливна су-

міш; 2 — стан продуктів детонації в точці Чепмена — 

Жуге; 2' — область поширення хвилі розрідження РХ
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вненій ДК. У цій моделі не враховують акустичні 

імпеданси або будь-які інші теплофізичні влас-

тивості середовищ. При цьому припускають, що 

домінантну роль у підвищенні ІТП при частково 

заповненій ДК відіграють ефекти інерції.

У роботі [12] запропоновано просту емпірич-

ну формулу, основану на аналогічних уявленнях 

про переважний вплив ефекту інерції:

 
0 1/2

s p s p
I I Z  ,                            (7)

де Z — функція α, ρ
а
 та ρ

0
:

 0 0
/ ( (1 ) ).

a
Z                      (8)

Якщо виразити Z через співвідношення N/C, 

отримаємо
1)/1(  CNZ                           (9)

та
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Моделям Гарні та Сато притаманний загаль-

ний суттєвий недолік: при  0  вони прогнозу-

ють необмежено велике збільшення I
sp

, тобто 

призводять до невизначеності.

Розв’язанню вказаної невизначеності присвя-

чено роботу Купер [7], де розглянуто частково 

заповнену гарячими газами ДК необмежено ве-

ликої довжини. За допомогою класичного мето-

ду характеристик аналізується розширення «буль-

башки», заповненої гарячими газами. Звідси і 

назва моделі — «бульбашкова». Розширення ПД 

виконується у напівобмежену область, зайняту 

інертним газом. У роботі [7] отримано макси-

мально досяжні значення відносного питомого 

імпульсу тяги 
 

0

s p s p
/I I , вказані у таблиці.

Слід відзначити, що результати розрахунків із 

використанням «бульбашкової» моделі та моделей 

Гарні та Сато у багатьох випадках задовільно від-

повідають відомим експериментальним даним.

Метою дослідження є розробка нової моделі 

двовимірних нестаціонарних високошвидкісних 

течій з ударними та детонаційними хвилями у 

середовищах з різними значеннями показника 

адіабати, яка здатна підвищити точність резуль-

татів математичного моделювання.

РЕЗУЛЬТАТИ ДОСЛІДЖЕНЬ

Як буде показано нижче, ступінь відповідності 

розрахункових та експериментальних даних мож-

на покращити, якщо враховувати турбулентне пе-

ремішування ПД з навколишньою атмосферою 

чи з інертним газом.

У момент виходу фронту детонаційної хвилі у 

СН, заповнений інертним газом або атмосфе-

рою, перед ним утворюється ударна хвиля, яка 

рухається у напрямку виходу з СН. У зворотному 

напрямку по ПД поширюється хвиля розріджен-

ня. За фронтом ударної хвилі формується об-

ласть турбулентної течії газу, у якій відбувається 

перемішування ПД із середовищем.

Вихровий рух газу в області турбулентності 

призводить до поступового розмивання границі 

Максимально можливі значення відносного ІТП 0

s p s p
/I I    ДК із заповненим повітрям напівнескінченним 

прямим циліндричним сопловим насадком при розширенні ПД до атмосферного тиску (за даними роботи [7]) 

Паливна суміш C2H4 + O2 C2H2 + O2 C2H4 + повітря C2H2 + повітря Н2 + О2

 
0

s p s p
/I I 3.68 3.65 2.73 2.77 4.46

Рис. 2. Залежність від масової частки палива значень 

ІТП: 1 — дані [9], 2 — дані [11], 3 — модель [8], 4  — модель 

[12], 5 — наші дані (модель із змінним γ), 6   — модель [7]
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розділу. Значення відношення питомих тепло-

ємностей (показника адіабати) γ в області турбу-

лентного перемішування, прилеглій до вихідно-

го перетину ДК, буде поступово змінюватися від 

значення γ
1
, розрахованого за складом ПД, до 

значення γ
0
, розрахованого за складом залученої 

у вихровий рух газової суміші.

Після виходу контактної поверхні (КП) за межі 

СН величина γ
0
 залишається незмінною. Значен-

ня показника адіабати між контактною поверх-

нею та фронтом УХ буде змінюватися від значен-

ня γ
0
 до γ

2
, розрахованого за складом атмосфери.

Закон, за яким змінюється розрахункове зна-

чення γ
розр1

 в області турбулентного перемішу-

вання ПД із середовищем у СН у безпосередній 

близькості до зрізу ДК можна навести у вигляді 

γ
розр1 = γ

1
 + (γ

0
 – γ

1
) · ξ

1
,                  (11)

де ξ
1
 — коефіцієнт повноти турбулентного пере-

мішування ПД із середовищем у СН у безпосе-

редній близькості до зрізу ДК.

Розрахункове співвідношення γ
розр2

 між кон-

тактною поверхнею та фронтом УХ має вигляд

γ
розр2 = γ

0
 + (γ

2
 – γ

0
) · ξ

2
,                (12)

Рис. 3. Ізолінії густини ρ (а), тиску p (б) та показника адіабати γ (в) в ДК з прямим циліндричним СН та у навколиш-

ньому середовищі, побудовані для моменту часу τ = 400 мкс
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де ξ
2
 — коефіцієнт повноти турбулентного пере-

мішування у зоні між контактною поверхнею та 

фронтом УВ.

Значення γ
0
 розраховується за формулою

 0 1 cp 1 1 p
( )[1 exp( ( / ) )]x           ,    (13)

де х
1
 — відстань від вихідного перерізу ДК до КП, 

δ
р

 — масштаб турбулентного перемішування, χ — 

показник степеня, який приймає такі значення: 

χ = 1 при p1 x , χ = 2 – exp (1– RN/RC) при 

p1 x , RN і RC — радіуси ДК и СН відповідно, 

γ
ср

 — відношення питомих теплоємностей суміші 

ПД із середовищем, яке заповнює СН, при їхньо-

му повному перемішуванні:

 
cp

( 1)

( 1)

i i i i

i i i

g R

g R

  
 

 



,                  (14)

де gi та Ri — масові частки та газові постійні ком-

понентів газової суміші, γi —відношення пито-

мих теплоємкостей компонентів газової суміші. 

За масштаб турбулентного перемішування δ
р
 

прийнято ширину зони хімічних реакцій ДХ, яку 

можна визначити через середній час реакції τр за 

формулою [5]

δ
р
 = (D – u

3
) · τр 

,                     (15)

де D — швидкість руху фронту ДХ, u
3
 — швид-

кість руху газу за фронтом ДХ, τр — середній час 

хімічних реакцій.

Для суміші Н
2
 + О

2
 значення τр 

лежать у діа-

пазоні τр = 1.5...4.5 мкс.

Коефіцієнти повноти турбулентного перемі-

шування можна прийняти на основі відомих мо-

Рис. 4. Ізолінії густини ρ (а), тиску p (б) та показника аді-

абати γ (в) в ДК з СН високого ступеня розширення

Рис. 5. Ізолінії густини ρ (а), тиску p (б) та показника аді-

абати γ (в) в ДК з розсувним СН
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делей турбулентного руху газу, розроблених сто-

совно до умов у камерах згоряння рідинних ра-

кетних двигунів [1]:

 

2

1 1

1

1 exp
x

k
x

  
      
   

,               (16)

де k1
 — коефіцієнт, який визначається фактора-

ми, що впливають на інтенсивність турбулент-

ності, х — відстань від вихідного зрізу ДК.

 

2

1

2 2

2 1

1 exp
x x

k
x x

  
         

,        (17)

де k
2
 — коефіцієнт, який визначається фактора-

ми, що впливають на інтенсивність турбулент-

ності, х
2
 — відстань від вихідного зрізу ДК до 

фронту УХ. Значення k
1
 та k

2 
у

 
даному дослі-

дженні обиралися з умови найкращої відповід-

ності результатів розрахунку величини ІТП ДК 

без СН та експериментальних даних.

Запропонована у даному дослідженні нова 

модель пласких високошвидкісних течій ПД з 

УХ у потоці та із змінним відношенням питомих 

теплоємкостей (показника адіабати γ) за фрон-

том первинної УХ дозволяє підвищити точність 

результатів математичного моделювання. 

Крім того, ця модель дозволяє суттєво розши-

рити діапазон досліджуваних режимних параме-

трів роботи детонаційного двигуна, що визнача-

ються зовнішніми умовами. 

На рис. 2 порівнюються розраховані в рам-

ках запропонованої моделі значення розра-

хунків ІТП киснево-водневого детонаційного 

двигуна із прямим СН різної довжини та відо-

мі експериментальні дані і оцінки, отримані в 

рамках моделей Гарні [8], Сато [12] та Купер 

[7]. Дані наведені у вигляді залежності величи-

ни 
 

0

s p s p
/I I  від масової частки палива С/(N + C). 

Видно, що нова модель у широкому діапазоні 

зміни  величини відносної масової долі палива 

0.4 < С/(N + C) < 1,  суттєвої для практичного 

використання, забезпечує найкращу збіжність 

із результатами експериментальних дослі-

джень. В області С/(N + C)  0.07 розрахункові 

значення ІТП також близькі до прогнозовано-

го у теоретичному дослідженні [7] граничного 

значення відносного питомого імпульсу тяги.

Найпростішим СН можна вважати цилін-

дричну трубу постійного поперечного перерізу, 

площа якої дорівнює площі поперечного пере-

різу ДК. Використання СН, що розширюється, 

дозволяє суттєво збільшити такий важливий па-

раметр двигуна, як ІТП [2].

В основу математичної моделі процесу в камері 

детонаційного двигуна із сопловим насадком по-

кладено двовимірні нестаціонарні рівняння Ей-

лера. Чисельне моделювання здійснено з вико-

ристанням кінцево-різницевої схеми підвищено-

го порядку точності, яка належить до класу TVD-

схем. При вході УХ до соплового насадку, що 

розширюється, чи до атмосфери спостерігається 

викривлення фронту, який поступово набуває 

форми, близької до зрізаної сфери. Викривлення 

фронту УХ обумовлено її дифракцією на опукло-

му куті. Зазначені особливості було враховано 

при розробці обчислювального алгоритму.

На рис. 3—5 показано отримані за допомогою 

нової моделі розподіли  густини, тиску та показ-

ника адіабати для киснево-водневої ДК з різни-

ми СН однакового об’єму: з прямим циліндрич-

ним СН, з СН високого ступеня розширення та з 

розсувним СН для моменту часу τ = 400 мкс. 

Склад навколишнього середовища відповідає 

складу стандартної атмосфери Землі на рівні 

моря. За результатами обробки даних обчислю-

вального експерименту можна дійти до виснов-

ку, що при зазначених умовах найбільше значен-

ня ІТП забезпечує сопловий насадок високого 

ступеня розширення.

ВИСНОВКИ

Запропонована теоретична модель турбулентно-

го перемішування ПД з навколишнім середови-

щем у сопловому насадку дозволяє коректно 

враховувати зміну показника адіабати у проточ-

ній частині детонаційного двигуна. Отримані спів-

відношення можуть бути використані у широко-

му діапазоні зміни режимних параметрів. Зістав-

лення результатів чисельного моделювання з 

експериментальними даними доводять адекват-

ність прийнятих припущень. Нова модель уточ-

нює результати аналізу, які можуть бути вико-

ристані під час проведення проектних розрахун-

ків перспективних авіаційних та ракетно-кос-

мічних двигунів.
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МОДЕЛЬ ТУРБУЛЕНТНОГО ПЕРЕМЕШИВАНИЯ 

ПРОДУКТОВ ДЕТОНАЦИИ С ВНЕШНЕЙ СРЕДОЙ 

В КАМЕРЕ ИМПУЛЬСНОГО ДВИГАТЕЛЯ

Использование механизма управления высокоскорост-

ными потоками продуктов детонации, основанного на 

создании в выходном устройстве двигателя газовой среды 

контролируемого состава, требует детального исследова-

ния изменения соотношения удельных теплоемкостей 

газа в области за фронтом ударной волны. В случае суще-

ственной разницы между показателями адиабаты продук-

тов детонации и газа в сопловом насадке в значительной 

степени проявляется влияние эффекта волнового взаимо-

действия. Проанализирован механизм возбуждения коле-

бательного процесса, обусловленного взаимодействием 

волн, отраженных от контактной поверхности и от тяго-

вой стенки камеры. Вследствие такого взаимодействия на 

тяговой стенке периодически появляются пики давления, 

которые приводят к экспериментально наблюдаемому 

увеличению удельного импульса тяги детонационного 

двигателя. Рассмотрены известные теоретические моде-

ли, предназначенные для расчета импульса тяги детона-

ционной камеры с прямым цилиндрическим сопловым 

насадком. Проанализированы присущие этим моделям 

ограничения. Предложена новая теоретическая модель, 

основанная на анализе процесса турбулентного переме-

шивания продуктов детонации с газом, который заполня-

ет сопловой насадок произвольной формы. Математичес-

кая модель рабочего процесса в камере детонационного 

двигателя основана на двумерных нестационарных урав-

нениях Эйлера. Численное интегрирование системы 

дифференциальных уравнений модели осуществлено с 

использованием конечно-разностной схемы класса TVD. 

Результаты численно-теоретического исследования соо-

тветствуют известным экспериментальным данным. Ис-

пользование новой модели позволяет обоснованно осу-

ществлять выбор типа и формы соплового насадка для 

детонационной камеры многорежимного двигателя, 

предназначенного для работы в условиях, когда параметры 

окружающей среды подвергаются существенным измене-

ниям. Приведен пример практического применения 

полученных результатов при решении задачи выбора на-

илучшего из трех сопловых насадков разного типа (пря-

мого цилиндрического, высокой степени расширения и 

раздвижного).

Ключевые слова:  детонация, турбулентность, импульсный 

детонационный двигатель, сопло, показатель адиабаты, 

теоретическая модель, численное моделирование.  
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THE MODEL OF TURBULENT MIXING 

OF THE BURNED GAS WITH EXTERNAL 

ENVIRONMENT IN THE PULSE DETONATION 

ENGINE CHAMBER

The mechanism for controlling high-speed burned gas is 

based on the creation of a controlled gas atmosphere in 

the nozzle. The features of this mechanism require a de-

tailed study of the change in the polytropic exponent of the 

gas in the region behind the shock front. The effect of the 

wave interaction comes out in the case of a significant dif-

ference between the ratio of the specific heats of the burned 

gas and the gas in the nozzle. The oscillation process gen-

eration mechanism is analyzed. This process is determined 

by the interaction of reflected waves from the contact sur-

face and the chamber wall. The pressure peaks periodically 

appear on the thrust wall due to wave interaction and the 

specific thrust impulse of the detonation engine increases. 

This effect is observed in experimental research. The known 

theoretical models designed to calculate the specific impulse 

of  the detonation chamber with straight cylindrical nozzle 

were considered. The inherent limitations of these models 

were analyzed. A new theoretical model is proposed. This 

model considers  a burned gas turbulent mixing with a gas 

in a nozzle. The mathematical model of the process in the 

detonation engine chamber is based on two-dimensional 

non-stationary Euler equations. The numerical integration 

of the differential equations system was realized by using a 

finite-difference TVD scheme. The results of the numerical-

theoretical simulation correspond to experimental data. The 

new model allows you to make a reasonable choice of the 

nozzle type for a multimode engine detonation chamber 

when environmental conditions are substantially changed. 

An example of the practical application of the method ob-

tained in solving the problem of choosing the best of three 

different nozzles (straight cylindrical nozzle, a nozzle with 

high expansion rate and sliding nozzle) is given. 

Keywords: detonation, turbulence, pulse detonation engine, 

nozzle, ratio of specific heats, theoretical model, numerical 

simulation.




