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ДЕТОНАЦІЙНИЙ ДВИГУН ДЛЯ ВІДВЕДЕННЯ 
ВІДОКРЕМЛЕНОГО СТУПЕНЯ РАКЕТИ З КОСМІЧНОЇ ОРБІТИ

Розглянуто можливі шляхи розв’язання проблеми зменшення засміченості космічних орбіт відокремленими ступенями ра-

кет космічного призначення, серед яких: застосування гальмівної детонаційної двигунної установки; газифікація залиш-

ків палива та використання газореактивної системи для створення імпульсу гальмування; продовження роботи основної 

двигунної установки після розділення ступенів; використання гарпуна для захвату ступеня та паруса для подальшого 

його гальмування; використання антиракет чи бойових лазерів для руйнування ступеня на орбіті з подальшим спаленням 

фрагментів ступеня в атмосфері Землі. Для вибору оптимального способу вилучення з орбіти відпрацьованих верхніх сту-

пенів ракет та розгінних блоків застосовано метод арифметичної прогресії, який має певні переваги порівняно з класич-

ним методом аналізу ієрархій та вільний від притаманних цьому методу недоліків. Отримано ранжований ряд варіантів 

розв’язання проблеми за п’ятьма найбільш суттєвими критеріями ефективності та доведено його стійкість. Запропо-

новано нову принципову схему гальмівної детонаційної двигунної установки. Спалення залишків компонентів ракетного 

палива у детонаційному режимі дозволяє з максимально можливою ефективністю створювати імпульс тяги, необхідний 

для відведення відокремленого ступеня ракети з космічної орбіти. Проаналізовано характер залежності гальмівного ім-

пульсу швидкості, швидкості входження відокремленого ступеня ракети-носія до атмосфери Землі, потрібного значення 

величини питомого імпульсу тяги гальмівної двигунної установки (на прикладі другого ступеня ракети-носія «Зеніт») від 

кута входження до атмосфери. Отримано нову аналітичну залежність, яка пов’язує величину тяги та питомого імпульсу 

тяги детонаційного двигуна з визначальними параметрами процесу детонації. Проведено обчислювальний експеримент 

та здійснено порівняння отриманих результатів з результатами розрахунку питомого імпульсу тяги за допомогою нової 

формули для паливних композицій на основі кисню, а також з відомими експериментальними даними та даними чисельного 

моделювання інших дослідників. Використання результатів дослідження дозволяє здійснювати оперативну оцінку проєк-

тних параметрів детонаційного двигуна на етапі розгляду технічних пропозицій.
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ВСТУП

Міжнародні норми права у сфері використан-

ня космічного простору декларують необхід-

ність видалення з космічної орбіти відділеного 

ступеня ракети після виведення нею корисного 

навантаження на задану орбіту. Залишки рідких 

компонентів палива баках відокремленого сту-

пеня підлягають пасивації.

Вибухові процеси руйнування баків є джере-

лом утворення значної частини космічного сміт-

тя (до 47 %). Основна причина вибухових руй-

нувань баків — це перегрівання залишків палива 

(більш ніж 45 % випадків). Якщо у 1987 р. загаль-

на кількість залишених на орбітах верхніх (дру-

гих і третіх) ступенів ракет та розгінних блоків 

становила близько 1000 об’єктів, то у наступні 30 

років вона подвоїлась. За підрахунками NASA за 

станом на серпень 2007 р. було зафіксовано 194 

випадки вибухового руйнування об’єктів кос-

мічного призначення. 

Відомі кілька десятків способів боротьби з 

космічним сміттям. Вони поділяються на дві ве-

ликі групи: запобігання їхньому утворенню та 

ліквідація вже наявних об’єктів. Слід зауважити, 

що швидкість зростання кількості новоутворе-

них об’єктів космічного сміття значно виперед-

жає темпи їхнього знешкодження усіма відоми-

ми способами.

ОСНОВНІ РЕЗУЛЬТАТИ ДОСЛІДЖЕНЬ

Серед основних способів, які можна застосову-

вати для зменшення кількості відпрацьованих 

верхніх ступенів ракет та розгінних блоків, мож-

на виділити такі.

1. Застосування детонаційної двигунної уста-

новки (інноваційний спосіб) дозволяє з високою 

точністю створювати гальмівний імпульс тяги за 

рахунок повної утилізації залишків компонен-

тів палива у баках ступенів ракет. При цьому за 

величиною питомого імпульсу тяги детонаційна 

двигунна установка (ДДУ) не поступається мар-

шовому рідинному ракетному двигуну.

2. Газифікація залишків палива у баках ступеня 

ракети. При застосуванні системи газифікації 

залишків компонентів ракетного палива (КРП) 

виникає необхідність підбору типу газогене-

рувальної суміші залежно від фізико-хімічних 

властивостей компонента палива. Використан-

ня додаткових пристроїв та хімічних речовин 

значно збільшує вагу конструкції. До того ж при 

скиданні газифікованих залишків КРП через 

газореактивну систему гальмування ступеня не-

можливо забезпечити прийнятне значення ве-

личини гальмівного імпульсу тяги.

3. Забезпечення роботи двигунної установки 

після розділення ступенів до повного спорожнін-

ня баків. Залишки незабору компонентів з па-

ливних баків визначаються виникненням явища 

кавітації на забірному пристрої або на вході до 

насосів турбонасосного агрегату.

4. Використання гарпуна і паруса. Розроблений 

та успішно випробуваний у 2018 р. британськи-

ми вченими зонд «Remove DEBRIS» виконує за-

хват космічного об’єкта за допомогою гарпуна з 

подальшим відбуксуванням його до атмосфери 

Землі розкритим космічним парусом. Основним 

недоліком цього способу є необхідність виве-

дення у космічний простір спеціального апарата 

з власною двигунною установкою, що збільшує 

ймовірність виникнення надзвичайних ситуацій 

на робочих орбітах.

5. Використання протисупутникових ракет або 

лазерів для подрібнення великих фрагментів кос-

мічного сміття, які пізніше можна спрямувати 

для їхнього спалення в атмосфері Землі. Лазери, 

які випромінюють в інфрачервоному діапазоні, 

встановлюють на супутниках. Керування ними 

здійснюється за командами із Землі. Слід зазна-

чити, що кількість дрібних фрагментів важко 

контролювати, і вона може бути дуже значною. 

Тому такі фрагменти становлять значну небез-

пеку для діючих у космічному просторі об’єктів.

6. Використання двигуна, який підключають до 

космічного об’єкта на Землі (компанія D-Orbit). 

Розробники називають проєкт «системою знят-

тя з експлуатації», тому що після закінчення ко-

рисного терміну дії космічного апарата він разом 

з підключеним заздалегідь двигуном буде спря-

мований до атмосфери та згорить у ній. Авто-

номний додатковий двигун потребує наявності 

запасів власного палива та системи живлення. 

7. Використання дренажно-запобіжного клапа-

на, через який відбувається викидання залишків 

палива до космічного простору. Можна відзна-
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В4 — використання гарпуна і паруса,

В5 — підключення спеціального двигуна.

Відомий метод вибору найкращого з усіх мож-

ливих варіантів розв’язання науково-технічної 

задачі – метод аналітичної ієрархії, є одним з 

найбільш поширених [9]. Метод аналізу ієрархій 

(МАІ) враховує показники переваги критеріїв та 

показники переваги варіантів за окремими кри-

теріями. Однак при практичному застосуванні 

МАІ шкали відносин, за якими здійснюється 

оцінка ступенів переваги варіантів за кожним з 

критеріїв, жодним чином не пов’язані між со-

бою та з вагомістю критеріїв. У випадку повно-

го порядку ранжування локальних критеріїв, 

тобто коли немає однакових за важливістю кри-

теріїв, та має місце повний порядок ранжуван-

ня варіантів за кожним критерієм, доцільним є 

використання методу арифметичної прогресії 

[7]. Перевагами цього методу є його простота та 

можливість з’ясування впливу найважливішого 

критерію порівняно з найменш важливим кри-

терієм, на стійкість отриманого ранжованого 

ряду варіантів. До того ж метод арифметичної 

прогресії позбавлений основного недоліку, при-

таманного МАІ.

Для порівняння альтернативних способів від-

ведення ступеня ракети та вибору найкращого з 

них застосуємо такі критеріальні показники:

К1 — можливість використання залишків КРП 

для створення необхідного імпульсу гальмування,

К2 — додаткова маса конструктивних елемен-

тів, необхідних для реалізації обраного способу,

К3 — вартість,

К4 — конструктивна досконалість,

К5 — простота реалізації.

чити низькі надійність та ефективність даного 

способу у зв’язку з можливістю заклинювання 

клапана при перекритті його прохідного перері-

зу конденсованими твердими частинками ком-

понентів палива.

8. Використання спеціальних зовнішніх при-

строїв для гальмування у атмосфері, робота яких 

заснована на різних фізичних явищах:

– стрічки з противагою (гальмування об’єкта 

відбувається за рахунок градієнта гравітації),

– провідного (електродинамічного) троса (у 

цьому випадку використовують магнітне поле 

Землі),

– атмосферного паруса, який є надувним ба-

лоном або плівкою, натягнутою на телескопіч-

них штангах (гальмування відбувається за раху-

нок аеродинамічного опору).

Застосування подібних гальмувальних при-

строїв обмежено масою та геометричними роз-

мірами об’єктів космічного простору, тобто їх 

неможливо ефективно використовувати для від-

ведення відпрацьованих ступенів ракет з орбіт 

функціонування.

Для подальшого аналізу залишимо тільки такі 

способи відведення з орбіт ступенів та розгінних 

блоків, які за своїми характеристиками є най-

більш ефективними. Тобто, останні три способи 

можна виключити з подальшого розгляду .

Отже, множина способів відведення ступенів 

ракети (варіантів) складається з таких елементів:

В1 — використання детонаційної двигунної 

установки,

В2 — газифікація палива,

В3 — продовження роботи основної ДУ після 

розділення ступенів,

Таблиця 1. Місця критеріїв та місця варіантів за кожним з критеріїв у відповідних повністю ранжованих рядах

Критерії Місця варіантів в ранжованих рядах варіантів за критеріями

Кі
місце критерію 

в ряду критеріїв, і
варіант

B1

варіант

B2

варіант

B3

варіант

B4

варіант

B5

К1 1 1 2 3 4 5

К2 2 3 1 2 4 5

К3 3 2 3 1 4 5

К4 4 2 5 3 1 4

К5 5 3 4 2 5 1
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Результати ранжування критеріїв та варіантів 

за кожним з критеріїв наведено у табл. 1.

Розрахунок показників вагомості критеріїв i 
будемо проводити за формулою [6]:

 

2[ ( 1) ( 1)( 1)]
( 1) ( 1)i

n i
n n

     
 

  
,  (1)

де  — коефіцієнт, який визначає рівень переваги 

показника вагомості найважливішого критерію 

порівняно з найменш важливим, приймаємо  = 

= 3, n — кількість критеріїв, i — номер критерію 

у повністю ранжованому ряду критеріїв.

Показник вагомості варіантів за кожним з кри-

теріїв i  розраховується за співвідношенням

 

2[ ( 1) ( 1)( 1)]
( 1) ( 1)i

i m i i
i m m

      
 

  
,  (2)

де i — коефіцієнт, що визначає рівень перева-

ги показника вагомості найважливішого варіан-

та порівняно з найменш важливим варіантом за 

i-м критерієм (приймаємо i = 3), m — кількість 

варіантів, i — номер місця варіанта  у повному 

ранжованому ряду варіантів за i-м критерієм.

Узагальнений показник вагомості кожного з 

варіантів  визначається як

 1

n

i i
i

 


    .  (3)

Результати розрахунків за формулами (1)—(3) 

показано у табл. 2.

Аналіз даних табл. 2 дозволяє дійти висновку, 

що ранжований ряд варіантів за ступенем їхньої 

переваги має такий вигляд:

 В1 > В3 > В2 > В4 > В5. (4)

Аналогічні дослі-

дження, проведені 

при значеннях коефі-

цієнта  = 4 та  = 5, 

дають такий же ре-

зультат, що доводить 

достатню стійкість 

ранжованого ряду ва-

ріантів (4).

Розглянемо деталь-

ніше спосіб видален-

ня з орбіт ступенів ракет та розгінних блоків за 

допомогою детонаційної двигунної установки.

На рис. 1 представлено принципову схему де-

тонаційної двигунної установки, призначеної 

для створення гальмівного імпульсу тяги. Пода-

ча газоподібних КРП з паливних баків окислю-

вача 1 та пального 2 здійснюється під залишко-

вим тиском газу наддуву. На вході до змішуваль-

ної головки камери двигуна 3 на лінії пального 

встановлено швидкодіючий електропневмокла-

Таблиця 2. Числове значення показників вагомості критеріїв та варіантів по критеріях γ = 3

Критерії Значення показників вагомості варіантів за критеріями βvi

Кі αі варіант B1 варіант B2 варіант B3 варіант B4 варіант B5

К1 0.3 0.3 0.25 0.2 0.15 0.1

К2 0.25 0.2 0.3 0.25 0.15 0.1

К3 0.2 0.25 0.2 0.3 0.15 0.1

К4 0.15 0.25 0.1 0.2 0.3 0.15

К5 0.1 0.2 0.15 0.25 0.1 0.3

1

n

i i
i

 


    0.2475 0.22 0.2375 0.1675 0.1275

Рис. 1. Принципова схе-

ма гальмівної детонацій-

ної двигунної установки: 

1 — бак окислювача, 2 — 

бак пального, 3 — камера 

детонаційного двигуна, 

4 — ЕПК пального, 5 — 

ЕПК окислювача, 6 — 

пристрій ініціювання 

детонації, 7, 8 — газифі-

катори
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Рис. 2. Залежність величини питомого імпульсу тяги Isp 

від величини початкового тиску р0 у камері двигуна (за 

даними [22])

Рис. 3. Залежність Vг, Vвх та Isp  від значення вх

пан (ЕПК) 4, а на лінії окислювача — ЕПК 5. 

Ініціювання детонації здійснюється за допомо-

гою спеціального пристрою 6. Біля нижніх днищ 

баків встановлено газифікатори, які запобігають 

потраплянню рідких компонентів палива до де-

тонаційної камери.

Після відділення ступеня ракети та зупин-

ки маршового та рульового рідинних ракетних 

двигунів подається команда на відкриття ЕПК 

4 і ЕПК 5. Газоподібні компоненти палива під 

тиском наддуву поступають до змішувальної го-

ловки камери детонаційного двигуна. Процес 

детонації ініціюється за допомогою пристрою 

6. Продукти детонації, що витікають з реактив-

ного сопла, створюють необхідний гальмівний 

імпульс тяги. Цифрова точність відтворення 

імпульсу тяги забезпечується зміною частоти 

робочого процесу у детонаційній камері (ДК). 

Термічна ефективність детонаційного циклу за-

лишається високою при зміні величини тиску 

подачі компонентів палива у широкому діапа-

зоні. За різними оцінками питомий імпульс тяги 

детонаційної  двигунної установки Isp на декіль-

ка (приблизно 5 %) відсотків перевищує величи-

ну Isp сучасних рідинних ракетних ДУ.

Необхідне значення імпульсу швидкості гV  

при імпульсному оптимальному гальмуванні мож-

на визначити за допомогою співвідношення [8]:

 

г 0 2
вх

2( 1)
1

( sec ) 1

r
V V

r

 
   

   
, (5)

де r   0r / атмr — кут входження ступеня ракети 

до атмосфери, V0 — колова швидкість, 0r  — ра-

діус колової орбіти, атмr — умовний радіус атмо-

сфери Землі.

Значення швидкості входження об’єкта до ат-

мосфери Землі Vвх є функцією кута входження:

 
2

вх 0 г 0(1 / ) 2( 1)V V V V r    . (6)

Для визначення значення питомого імпульсу 

тяги Isp детонаційної двигунної установки, який 

забезпечує необхідне значення гальмівного ім-

пульсу швидкості, скористуємось формулою Ці-

олковського:

 г 0ln( / )sp kV I M M  , (7)

де M0 — маса ступеня ракети із залишками пали-

ва, Mk — маса конструкції.

Результати розрахунків за формулами (5), (6) 

та проєктно-балістичних розрахунків Isp для 

другого ступеня РН «Зеніт» з використанням (7) 

представлено на рис. 3.

Після визначення оптимального значення 

кута гальмування можна встановити відповідне 

значення величини питомого імпульсу тяги, яке 

забезпечує задані чи обрані параметри входу до 

атмосфери Землі.
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Фундаментальну теорію детонації було роз-

роб лено Чепменом і Жуге наприкінці XIX і по-

чатку XX сторіччя [10, 18] та Зельдовичем, фон 

Ньюменом, Дьорінгом [23], [20], [12] у 1940-х рр. 

Подальшого розвитку теорія детонаційних про-

цесів набула у 1960-х рр. завдяки роботам Л. Д. 

Ландау та Є. М. Ліфшіца [19]. У своїх теоретич-

них дослід женнях вони застосовували класичний 

метод характеристик. Сучасні дослідники вико-

ристовують наукову спадщину основоположни-

ків теорії детонації з метою створення зручного 

інструментарію, призначеного для проведення 

теоретичних розрахунків та узагальнення даних 

фізичного й обчислювального експериментів. 

У цьому напрямку найбільш відомими є моделі 

процесу детонації, запропоновані у роботах [13, 

15, 17, 21]. Матеріали, викладені нижче, є про-

довженням досліджень [13, 21].

На відміну від традиційних реактивних та ра-

кетних двигунів літальних апаратів, які працю-

ють за циклом Брайтона, у детонаційних дви-

гунах підвищення тиску у камері відбувається у 

процесі виділення тепла. Тобто, такі двигуни не 

потребують наявності спеціальних агрегатів для 

підвищення тиску компонентів палива на вхо-

ді до камери згоряння. Двигуни детонаційного 

спалення працездатні при зниженому тиску у 

паливних баках. Це означає, що вони можуть 

ефективно використовувати залишки палива 

для виконання польотного завдання. У нашому 

випадку – для здійснення керованого знижен-

ня з орбіти відпрацьованого ступеня ракети. До 

того ж, значення величини питомого імпульсу 

тяги навіть в умовах значного зниження тиску у 

баку р0 змінюється несуттєво [22], якщо величи-

на початкового тиску р0 > 5·104 Па (див. рис. 2).

Імпульс тяги камери детонаційного двигуна 

без соплового насадка (СН) визначається відо-

мою формулою [21]:

 

0
1

( )
*

*
cycle h

CJ

P V p p
D a

  
     

  
k , (8)

де P0 — тяга ДК, cycle  — тривалість детонаційно-

го циклу, Vk — об’єм ДК (без СН), CJD   — швид-

кість руху детонаційної хвилі (ДХ),

2

1 1 1 3
( , ) 1 2

2 1 2CJ
CJ
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M

                    

1 1
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2

2 ( 1)
1 2 1

CJ

CJ

M

M


 




          


— відома газодинамічна функція,  — параметр 

процесу детонації (у подальших розрахунках 

приймається = 0.5), а* і p* — швидкість звуку 

та тиск газу в області гальмування (в області за 

хвилею Тейлора, де швидкість продуктів детона-

ції u = 0), ph — тиск навколишнього середовища 

(для верхніх ступенів ракет можна прийняти ph 

рівним нулю),  = cp/cv — відношення питомих 

теплоємностей продуктів детонації, MCJ — число 

Маха у точці Чепмена — Жуге.

Відповідно питомий імпульс тяги (ПІТ) до-

рівнює

 

0
0

1 1
( )

*
*

sp h
CJ

I p p
D a

 
    
   

, (9)

де 0  — щільність здатної до детонації паливної 

суміші.

Після нескладних перетворень отримуємо 

зручну для подальшого аналізу залежність:

 
0

0

( , )
2

CJ
sp CJ

D
I M  


, (10)

де 0 — відношення питомих теплоємностей 

здатної до детонації паливної суміші,

1
2 1
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1 1
( , )

21
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M

M
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            
 

— газодинамічна функція.

Значення газодинамічної функції ( , )CJM    

представлено на рис. 4.

Значення швидкості детонації можна отрима-

ти з відомого співвідношення:

 

0
0

0

CJ
CJ

CJ

p p
D v

v v





, (11)

де p0, v0, pCJ, vCJ — тиск та питомий об’єм перед 

ДХ та у точці Чепмена — Жуге відповідно.
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Рис. 5. Порівняння теоретичних (стовпчик 1 — обчислю-

вальний експеримент, 2 — розрахунок за формулою (10), 

3 — дані [21], 4 — дані [13]) та експериментальних даних 

(квадратики — дані [13], кружечок — [16], точка — [11], 

хрестик — [14]) 

Для розрахунку величини MCJ доцільно вико-

ристовувати формулу [8]:

0 0

0 0 0 0

( )( 1) ( )( 1)
2 ( 1) 2 ( 1)CJM
         

     
     

, (12)

де 
2 2

0( 1) / (2 )cq a     — безрозмірна теплота 

детонації, a0 — швидкість звуку у паливній су-

міші перед фронтом ДХ, qc — теплота детонації.

Відносну тягу камери двигуна 0P  = 0 0/ ( )P p A  

(А — площа поперечного перерізу камери, p0 — 

тиск, під яким паливна суміш поступає до ДК) 

можна розрахувати з використанням співвідно-

шення
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0 ( , )
2

CJ CJ
CJ

cycle

M
P M


   


, (13)

де /CJ CJkL D   — інтервал часу, протягом якого 

фронт детонаційної хвилі проходить відстань від 

змішувальної головки до виходу з ДК (Lk — до-

вжина камери).

На рис. 5 представлено результати розрахун-

ків величини ПІТ, здійснені за отриманою у цьо-

му дослідженні аналітичною залежністю, та нові 

результати обчислювального 2D-експерименту, 

проведеного за моделлю [4].

Обчислювальний експеримент базується на 

використанні TVD-схеми підвищеного порядку 

апроксимації за методикою, на яку є посилання 

у роботі [1]. На тому ж рис. 5 наведено резуль-

тати теоретичних розрахунків у роботах [13, 21] 

та відомі експериментальні оцінки величини 

ПІТ [11, 14, 16], кількість яких є дуже обмеже-

ною. Із зіставлення нових даних з результатами 

інших досліджень та даними експериментів ви-

дно, що розбіжність між ними лежить у допус-

тимих межах (не перевищує 12 %). Разом з тим 

слід зазначити, що результати обчислюваль-

ного 2D-експерименту є точнішими порівня-

но з результатами розрахунків, заснованих на 

1D-моделях [1]. Суттєву (близько 23 %) розбіж-

ність між даними експерименту та результатами 

розрахунків і числового моделювання виявлено 

лише при використанні ацетилену, теплофізичні 

властивості якого є певною мірою аномальни-

ми, про що вже раніше зазначалось у досліджен-

ні [2]. Відмінність між експериментальними 

даними [13, 14], які стосуються етилену, можна 

пояснити наявністю похибок та недосконалістю 

методики вимірювання величини ПІТ. Відомо, 

що найбільш точні результати вимірювання ПІТ 

в експериментах з ДД отримано за допомогою 

балістичного маятника [5].

В умовах майже повної відсутності експери-

ментальних даних стосовно величини ПІТ каме-

ри детонаційного двигуна використання нової 

аналітичної залежності дозволяє по добре відо-

мим термодинамічним параметрам процесу дето-

нації, які наведено у фаховій літературі, проводи-

Рис. 4. Результати розрахунків ( , )CJM  : криві 1—5 від-

повідно для (1.1, М), (1.2, М), (1.3, М), (1.4, М), 

(1.5, М)

Lk
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виконання польотного завдання при контрольо-

ваному спусканні ракети космічного призначен-

ня здійснюється за рахунок зміни частоти сліду-

вання імпульсів тяги та ступеня заповнення ДК 

здатною до детонації паливною сумішшю. Отже, 

за величиною питомого імпульсу тяги, який 

створює детонаційна ДУ, задовольняється вимо-

га щодо гальмівного імпульсу швидкості, необ-

хідного для керованого спуску степенів ракет до 

атмосфери Землі.

ВИСНОВКИ

1. Обґрунтовано вибір оптимального способу 

видалення відокремлених верхніх ступенів ракет 

та розгінних блоків з космічних орбіт.

2. Запропоновано нову принципову схему 

ДДУ, призначеної для створення гальмівного ім-

пульсу тяги.

3. Отримано нові аналітичні залежності, що 

дозволяють здійснювати оцінку визначальних 

параметрів гальмівної ДДУ на етапі розгляду 

можливих варіантів проєктних рішень.

4. Проведено обчислювальний експеримент 

та здійснено порівняльний аналіз результатів 

обчислювального експерименту, розрахунків за 

новою аналітичною формулою, результатів роз-

рахунків інших дослідників та даних експери-

ментальних досліджень з визначення питомого 

імпульсу тяги детонаційного двигуна.

ти розрахунки та оцінювати визначальні характе-

ристики ДД на ранніх стадіях проєктування.

Питомий імпульс тяги ДК зі СН можна визна-

чити за співвідношенням

 0sp sp NI I K , (14)

де KN — коефіцієнт тяги сопла. 

У загальному випадку значення KN визнача-

ється польотними умовами та формою сопла [3]. 

При цьому необхідно враховувати особливості 

робочого процесу детонаційного двигуна та склад 

газу, який заповнює СН, наприклад при викорис-

танні системи продувки й охолодження [4].

На ділянці траєкторії руху відокремленого 

ступеня ракети у щільних шарах атмосфери до-

цільним є використання ежекторного підсилю-

вача тяги. У процесі взаємодії нестаціонарно-

го реактивного струменя продуктів детонації з 

атмосферним повітрям між ними відбувається 

ефективний енергообмін, внаслідок якого ве-

личина тяги може збільшуватись у 1.5...2 рази і 

більше. Величина збільшення тяги в основному 

залежить від конструктивних параметрів ежек-

тора (діаметра, довжини, форми тощо) та взаєм-

ного розташування ежектора та сопла ДД. Таким 

чином забезпечується кероване доставлення 

ступеня до визначеної ділянки земної поверхні 

у зоні відчуження або до заданого небезпечного 

для судноплавства району світового океану з по-

дальшим затопленням ступеня. Висока точність 
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THE STAGE DEORBITING WITH A DECELERATION PULSE DETONATION ENGINE

The article discusses the issues related to reducing the amount of space debris from rocket stages. The main ways to remove the 

separable part of a rocket from a space orbit are: the usе of a deceleration detonation propulsion system; gasification of fuel 

residues and the use of a gas-reactive deceleration pulse system; continuation of the work of the main propulsion system after 

the separation of stages; the use of a harpoon to capture the rocket stage and the use of sail for its further braking; the use of 

anti-missile or combat lasers to destroy a stage on the orbit followed by the stage fragments’ burning in the Earth’s atmosphere.

To select the optimal method for removing from the orbit the separated part of a space rocket, the arithmetic progression method 

was applied. It has certain advantages over the classical hierarchy analysis method and has no inherent disadvantages of this meth-

od. A ranked row of solutions was obtained according to the five most significant performance criteria, and its stability was proved.

A new deceleration detonation propulsion design scheme is proposed. Detonation burning of residual fuel components pro-

vides the maximum possible value of the deceleration thrust impulse. Using the example of the second stage of the “Zenit” 

launch vehicle, we analyzed the nature of the dependence of the entry angle into the atmosphere on the important characteristic 

parameters: the deceleration speed impulse, the entry speed into the Earth’s atmosphere of the separated launch vehicle stage, 

the required value of the specific thrust impulse of the deceleration propulsion system. A new analytical formula has been ob-

tained, which connects the thrust and specific thrust impulse values of the detonation engine with the determined detonation 

process parameters. The results of the computational experiment were compared with the results of calculating the specific 

thrust impulse using the new formula for oxygen-based fuel compositions, known experimental data, and numerical simulation 

data of other authors. The data obtained in this study make it possible to evaluate the design parameters of the deceleration 

detonation engine at the stage of analyzing technical proposals.

Keywords: ways to remove the separable part of a rocket, deceleration detonation propulsion system, deceleration detonation 

propulsion design scheme, the arithmetic progression method, specific thrust impulse.
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