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МЕТОДИКА ПРОВЕДЕННЯ ЧИСЕЛЬНОГО ДОСЛІДЖЕННЯ 

КАМЕРИ ІМПУЛЬСНОГО ДЕТОНАЦІЙНОГО ДВИГУНА 
 

Предметом дослідження у статті є процес розповсюдження детонації у камері імпульсного детона-

ційного двигуна. Експериментальне дослідження детонаційних двигунів є складним та коштовним про-

цесом, який потребує високошвидкісного високоточного обладнання задля отримання якісних достові-

рних результатів. Тому для проведення попередніх досліджень доцільно застосовувати методи чисель-

ного експерименту з використанням інструментів математичного моделювання. Метою цієї роботи є 

аналіз можливості застосування відомих розрахункових моделей для дослідження процесу розповсю-

дження детонації у камері імпульсного детонаційного двигуна. Завдання: дослідити вплив застосування 
існуючих розрахункових моделей на точність чисельного моделювання процесу детонації; провести ана-

ліз використання існуючих розрахункових моделей для дослідження процесу розповсюдження детонації. 

Основним методом, що використовувався у роботі, є метод математичного моделювання з викорис-

танням CFD технологій. Отримано такі результати. У роботі розглянуто застосування різних моде-

лей турбулентності, хімічних перетворень, математичних вирішувачів та розмірів розрахункової сітки 

при моделюванні процесів у камері імпульсного детонаційного двигуна. Розглянуто застосування k-ε та 

k-ω моделей турбулентності та їх модифікації. Найбільш близький до реального результат отриманий 

при застосуванні k-ω моделі турбулентності з SST модифікацією. Узагальнена модифікація цієї моделі 

усереднює параметри на фронті детонаційної хвилі, що призводить до руйнування структури фронту. 

Враховуючи особливості процесів, що протікають на фронті детонаційної хвилі для моделювання хімі-

чних перетворень, кращою буде метод eddy-dissipation concept, порівняно з finite-rate методом. У разі 
використання методу finite-rate, горіння на фронті детонаційної хвилі відбувається миттєво. Це приз-

водить до різкого збільшення параметрів на фронті детонації з подальшим його відривом від основного 

потоку. Для отримання якісно достовірних параметрів на фронті детонаційної хвилі слід використову-

вати розміри комірки не більше, ніж 1/16 мм. Застосування методу eddy-dissipation concept разом з k-ω 

SST моделлю турбулентності дозволяє отримати найбільш близькі результати до експериментальних 

даних. Відхилення отриманих при моделюванні середніх значень тиску та швидкості не перевищує 5 %  

від їх дійсних значень. Відхилення середніх значень температури не перевищує 10 %. Це обумовлюється 

вибраною кінетичною схемою хімічних перетворень. Усі розглянуті моделі та методи впливають лише 

на структуру та розвиток фронту детонаційної хвилі. Значення параметрів за фронтом (у зоні Тей-

лора) суттєвих відмінностей не мають. Висновок. Отримані результати мають практичне значення 

для проектування та дослідження детонаційних двигунів. Використання запропонованих розрахункових 

моделей дозволить проводити чисельні експерименти для камери імпульсного детонаційного двигуна з 
достатньою точністю, порівняно з експериментальними даними. 

 

Ключові слова: детонація; імпульсний детонаційний двигун; математичне моделювання; чисельне дос-

лідження. 

 

Вступ 
 

Детонація – процес поширення у речовині хімі-

чного перетворення з надзвуковою швидкістю. Дето-

наційна хвиля складається з потужної ударної хвилі 

та зони хімічних реакції, яка слідує за нею. Ударна 

хвиля стискає та нагріває речовину, викликаючи у 

ній хімічні перетворення, а вивільнена хімічна енер-

гія підтримує ударну хвилю та не дає їй загаснути. 

Швидкість процесів у камері згоряння при детонації  

складає всього декілька десятків наносекунд. На фро-

нті ударної  хвилі відбувається суттєве різке збіль-

шення тиску та температури, що створює умови для 

надзвукового поширення. 

Розробка детонаційних двигунів є найперспек-

тивнішим напрямком розвитку авіаційного та ракет-

ного двигунобудування. Детонаційні двигуни мають 

більшу ефективність порівняно з традиційними 

РРД [1] та дають можливість використовувати прос-

тіші конструктивні схеми [2]. Експериментальне до-

слідження детонаційних двигунів – складний та кош-

товний процес. Він потребує високоточного високо-
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швидкісного обладнання для отримання якісних дос-

товірних результатів [3]. Саме тому, перед проведен-

ням натурних досліджень, найкращім варіантом є за-

стосування методів чисельного експерименту з вико-

ристанням різноманітних інструментів математич-

ного моделювання. 

 

1. Постановка задачі 
 

Використання методів математичного моделю-

вання для дослідження детонаційних двигунів відбу-

вається все частіше та з використанням математич-

них моделей різного рівня складності: від напіваналі-

тичних рішень [4] до комплексних підходів із вико-

ристанням CFD пакетів [5, 6]. Існує велике різнома-

ніття моделей турбулентності, схем хімічних пере-

творень, вирішувачів, тощо. Не всі вони дають одна-

ковий результат. Відхилення від результатів експери-

менту може становити декілька десятків відсотків 

[6]. Саме тому слід попередньо визначити, які схеми, 

моделі та методи підходять для якісного чисельного 

дослідження детонаційних процесів. Метою цієї ро-

боти є аналіз можливості застосування відомих роз-

рахункових моделей для проведення дослідження 

процесу розповсюдження детонації у камері імпуль-

сного детонаційного двигуна (ІДД). 

 

2. Основні параметри та граничні  

умови розрахункової моделі 
 

Для проведення чисельного моделювання дето-

наційних процесів у камері згоряння двигуна викори-

стовувався програмний пакет ANSYS Fluent [7]. У 

якості предмету дослідження розглядалась проста 

конструкція ІДД (рис. 1). Вона представляє собою 

циліндричну трубу с закритим кінцем (рис. 1 - Thrust 

wall) діаметром 50 мм та довжиною 300 мм, товщина 

стінки 2 мм. У якості компонентів палива використо-

вувалась стехіометрична суміш кисню та водню, що 

рівномірно розподілена по всьому об’єму камери. Те-

мпература та тиск у камері – 300 К та 0,1 МПа. відпо-

відно. Тиск та температура на виході (гранична 

умова «Outlet») відповідають початковим парамет-

рам. 

Для моделювання детонаційних процесів можна 

використовувати стандартну k-ε або k-ω модель тур-

булентності. Використання k-ω моделі турбулентно-

сті, особливо SST модифікації, більш доречне, бо ця 

модель має додаткові умови для розрахунків присті-

нкового шару. При досліджені теплових процесів, 

впливу покриттів та пористих стінок на детонацію 

доцільніше використовувати саме її [7]. Викорис-

тання Generalized модифікації (GEKO) призводить до 

усереднення параметрів з великим градієнтом у ма-

лому об’ємі. Це впливатиме на структуру фронту де-

тонаційної хвилі та може призвести до значної похи-

бки результатів моделювання. Також обов’язково не-

обхідно враховувати умови стиснення газу в моделях 

турбулентності. У Fluent – це додаткова опція com-

pressible effect. Для стабільного рішення задачі дето-

наційного горіння краще використовувати вирішувач 

на основі густини (density-based). Приймаючи до 

уваги лідируючу ударну хвилю для вирішення рів-

нянь потоку використовувався метод Advection 

Upstream Splitting Method (AUSM у density-based). 

Даний метод забезпечить стабільне вирішення задач 

на ділянках розривів стрибків ущільнень. Але цей ви-

рішувач не дозволяє враховувати фазові переходи 

компонентів палива. Використання вирішувача на 

основі тиску (pressure-based) дає можливості врахо-

вувати фазові переходи компонентів палива. Однак 

спостерігались проблеми зі стабільністю рішення, 

особливо при досліджені явищ на фронті детонацій-

ної хвилі. Траплялися випадки затухання фронту та 

перехід до дефлаграційного горіння чи взагалі руйну-

вання розрахункової моделі. 
Розрахункова сітка складається з квадратних 

елементів зі стороною 0.5 мм. На відміну від трикут-

ної комірки, квадратна дозволить заощадити час на 

рішення задачі та коректно виявити всі необхідні па-

раметри. Для отримання більш детальної картини на 

фронті детонаційної хвилі необхідно застосовувати 

детальнішу сітку або використовувати її динамічну 

адаптації (змінення розміру у процесі вирішення). 

Адаптація дозволить знизити витрати 

 

 
Рис 1. Модель розрахункової області ІДД 
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розрахункової потужності та зменшити час на моде-

лювання. Для детального аналізу фронту детонацій-

ної хвилі слід використовувати сітку з розміром сто-

рони комірки не більше, ніж 1/16 мм. При цьому крок 

за часом має не перевищувати 50 нс. У іншому випа-

дку моделювання фронту детонаційної хвилі буде не-

стійким. У більшості випадків  відбуватиметься пе-

рехід до звичайного дефлаграційного горіння. 

Для моделювання хімічної складової горіння 

слід використовувати модель з урахуванням кінце-

вих швидкостей хімічних реакцій. Для цього підхо-

дять методи finite-rate та eddy-dissipation concept, у 

яких константа швидкості реакції розраховується за 

рівнянням Арреніуса. Застосування методу eddy-dis-

sipation concept дозволить враховувати вплив турбу-

лентних флуктуацій на процеси хімічних реакцій. Це 

матиме вплив на процес формування фронту детона-

ційної хвилі, особливо при багатостадійних реакціях. 

Значний вплив на результати моделювання ма-

тиме кількість вихідних елементі. Тобто, можна роз-

глядати одностадійну повну реакцію взаємодії кисню 

та водню. Це пришвидшить процес моделювання. 

Але при цьому слід очікувати завищення отриманих 

значень температури, тиску та інших параметрів. У 

даній статті розглядалась схема з 21 хімічної реакції. 

Густина суміші розраховується згідно з рівнян-

ням ідеального газу. Теплоємність, в'язкість та тепло-

провідність підпорядковується закону перемішу-

вання. Під час протікання детонаційних процесів у 

камері враховується лише тиск на виході з камери як 

гранична умова. Підключення вхідної граничної 

умови відбувається на етапі продування та запов-

нення камери вихідною паливною сумішшю. Ініціа-

лізація детонації здійснюється шляхом подавання ви-

сокотемпературного газу з боку закритого кінця ка-

мери (див. рис. 1 – Thrust wall). Це представлено у ви-

гляді невеликої області (див. рис. 1 – Ignite zone) ра-

діусом 5 мм, тиск і температура становлять 3 МПа та 

3000 К відповідно. Для аналізу результатів розгляда-

вся лише один цикл. 

 

3. Аналіз результатів моделювання 
 

Для оцінки коректності математичного моделю-

вання порівняємо отримані результати з даними, ро-

зрахованими за допомогою відомої одновимірної 

аналітичної моделі [8, 9]. Оцінка отриманих резуль-

татів проводиться за параметрами розподілу тиску, 

температури та швидкості вздовж камери ІДД. 

Використання k-ω моделі турбулентності з SST 

модифікацією та eddy-dissipation concept для хіміч-

них перетворень дає найбільш близький результат до 

відомих експериментальних даних [10, 11]. Такий на-

бір моделей дозволяє отримати якісну картину дето-

наційної течії, особливо на фронті детонаційної 

хвилі [10], яка відповідає дійсності. Як видно на 

рис. 2,а, максимальний тиск на фронті детонаційної 

хвилі перевищує значення у піку Неймана. Отримані 

розрахункові значення величини тиску близькі до ві-

домих експериментальних досліджень значень вели-

чини тиску у потрійних точках [11]. Разом с тим при 

осереднені параметрів у перерізі фронту отримана 

величина тиску 3,33 МПа не суттєво відрізняється від 

теоретичної величини тиску у піку Неймана 

(3,25 МПа). 

Використання GEKO моделі турбулентності 

призвело до усереднення між піковими значеннями у 

потрійних точках та значеннями, отриманими між 

ними (рис. 2,б). Хоча розподіл тиску на фронті схо-

жий з розподілом, отриманим із використанням SST 

модифікації, це призвело до зменшення швидкості 

фронту до 2448 м/с при дійсному значенні швидкості 

2835 м/с. Окрім цього, за фронтом детонаційної хвилі 

повинно відбуватися різке падіння тиску від значень 

у піку Неймана до значень Чепмена-Жуге. Викорис-

тання GEKO моделі турбулентності утворює плав-

ний перехід між ними, що призводить до накопи-

чення похибки та не дозволить проводити якісні дос-

лідження процесів, які протікають на фронті детона-

ційної хвилі. 

При застосуванні методу finite-rate для хімічних 

перетворень відбувається миттєве горіння на фронті 

детонаційної хвилі, що створює картину, протилежну 

тій, що розглянуто вище. На рис. 2,в параметри на 

фронті детонаційної хвилі мають пікові значення, 

близькі до значень у потрійних точках. Це призво-

дить до збільшення середньої швидкості фронту до 

3141 м/с, спричиняє «відрив» потоку, який створює 

зону пониженого тиску за фронтом, що матиме вплив 

на зміну параметрів у перехідній зоні. 

При застосуванні розглянутих моделей відмін-

ності спостерігаються лише на фронті детонаційної 

хвилі та частині перехідної зони за ним. Суттєвої рі-

зниці у значеннях основних параметрів у зоні спокою 

(зоні Тейлора) не виявлялося. 

На рис. 3-5 представлені графіки розподілу ти-

ску, швидкості та температури за часом у централь-

ному перерізі камери. Основні параметри на фронті 

детонаційної хвилі обчислюються згідно ZND теорії, 

інші параметри потоку визначаються з урахуванням 

особливостей, представлених у роботах [8, 9]. На 

рис. 3, 4 видно якісно схожу картину течії, крім кін-

цевої ділянки часу, протягом якого відбувається ви-

хід продуктів детонації з камери двигуна. Хоча є де-

кілька напівемпіричних моделей для визначення па-

раметрів на цій ділянці часу [9], але єдиної аналітич-

ної моделі для неї ще не винайшли. Отримане сере-

днє значення швидкості на фронті детонаційної хвилі 

становить 2861 м/с. На ділянці часу,  яка   відповідає 
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а) 

 

  
б) в) 

 

Рис. 2. Розподіл тиску в розрахунковій моделі, МПа: 

а) k-ω SST модель турбулентності та eddy-dissipation concept модель горіння; 

б) GEKO модель турбулентності та eddy-dissipation concept модель горіння; 

в) k-ω SST модель турбулентності та finite-rate модель горіння 

 

зоні спокою, спостерігається відмінне від нуля зна-

чення швидкості. Кількісно воно знаходиться  в  ме-

жах  5-10 %  від  швидкості звуку у цій зоні (див. 

рис. 4). Це показує відмінність між одновимірною та 

двовимірною моделями. За характером змінення па-

раметрів на цій ділянці часу можна припустити наяв-

ність залишкових хвильових явищ від фронту дето-

наційної хвилі. Середнє відхилення за абсолютними 

значеннями температури перебуває в межах 300 К. 

Це може бути обумовлено нерівноважністю хімічних 

процесів у камері ІДД або характером кінетичної 

схеми горіння компонентів, що розглядається. Розбі-

жність параметрів температури не перевищує 10 %, а 

швидкості та тиску не перевищує 5 %. 

 

Висновок 
 

Зважаючи на особливості процесів, що протіка-

ють у камері ІДД, експериментальне дослідження де-

тонації є складним процесом, який потребує високо-

точної високошвидкісної вимірювальної техніки. 

Тому найкращім способом для проведення поперед-

ніх досліджень ІДД є методи математичного моделю-

вання. Їх використання спрощує процес дослідження 

та розробки детонаційних двигунів. Аналізуючи ре-

зультати моделювання, можна виявити та усунути 

ряд недоліків перед проведенням натурного експери-

менту. Оскільки детонація є швидкоплинним проце-

сом, це також дозволяє більш детально дослідити 

особливості утворення і розповсюдження детонацій-

ної хвилі та дослідити явища, які протікають за фро-

нтом детонації.  

У роботі розглянуто деякі важливі особливості 

застосування відомих розрахункових моделей для 

дослідження процесу розповсюдження детонації у 

камері ІДД. Було розглянуто дві основні моделі тур-

булентності: k-ε та k-ω. Краще себе показала k-ω мо-

дель з SST модифікацією. Врахування турбулентної  
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Рис. 3. Графік розподілу тиску у перерізі камери ІДД 

 
 

Рис. 4. Графік розподілу швидкості у перерізі камери ІДД 
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Рис. 5. Графік розподілу температури у перерізі камери ІДД 

 

флуктуації на хімічні перетворення разом з цією мо-

деллю дають найближчий до експерименту резуль-

тат. GEKO модель турбулентності   усереднює   зна-

чення   параметрів на фронті детонаційної хвилі, що 

призводить до зменшення швидкості фронту детона-

ції. Застосування схеми з миттєвим хімічним пере-

творенням призводить до значного збільшення пара-

метрів на фронті детонаційної хвилі та її «відриву» 

від основного потоку. 
Результати моделювання показують хорошу збі-

жність основних параметрів порівняно з існуючою 

аналітичною одновимірною моделлю та відомими 

експериментальними результатами. Але також були 

виявлені відмінності між одновимірною та двовимір-

ною моделями, особливо на етапі спорожнення ка-

мери. Максимальне відхилення тиску та швидкості, 

порівняно з аналітичною моделлю, не перевищує 

5 %, а температури – 10 %. Більше відхилення по те-

мпературі обумовлюється нерівноважністю хімічних 

процесів у камері ІДД або характером кінетичної 

схеми горіння компонентів. Отримані результати до-

зволяють спиратися на дані чисельного експериме-

нту та у подальшому використовувати математичне 

моделювання при досліджені і проектуванні імпуль-

сних детонаційних двигунів. 
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NUMERICAL EXPERIMENT METHODOLOGY 

FOR THE CHAMBER OF A PULSE DETONATION ENGINE 

Oleksandr Aksonov 

The subject of research in this article is the process of detonation propagation in the chamber of a pulse detona-

tion engine. Experimental research on detonation engines is a complex and expensive process that requires high-speed, 

high-precision equipment to obtain high-quality reliable results. Therefore, to conduct preliminary research, numerical 

experiment methods using mathematical simulation tools should be used. This work analyzes the possibility of apply-

ing known calculation models to study the detonation propagation process in the chamber of a pulse detonation engine. 

The task: to study the influence of the application of existing calculation models on the accuracy of numerical simu-

lation of the detonation process; analyze the use of existing calculation models for the study of the detonation propa-

gation process. The main method used in this work is the method of mathematical simulation using CFD technologies. 

The following results were obtained. The work considered the application of various turbulence models, chemical 

transition models, solvers and mesh sizes in modeling processes in the chamber of a pulse detonation engine. The 

application k-ε and k-ω turbulence models and their modifications are considered. The closest to the real result is 

obtained when applying k-ω model turbulence with SST modification. Generalized modification of this model aver-

ages the parameters on the front of the detonation wave, which leads to the destruction of the structure of the front. 

Taking into account the peculiarities of the processes occurring at the front of the detonation wave, the eddy-dissipa-

tion concept method will be better for modeling chemical transition, compared to the finite-rate method. Using the 

finite-rate method shows instantaneous combustion at the front of the detonation wave. This leads to a sharp increase 

in the parameters at the detonation front with its further separation from the main flow. To obtain a qualitatively 

reliable result of the parameters at the front of the detonation wave, cell dimensions of no more than 1/16 mm should 

be used. The application of the eddy-dissipation concept method with k-ω SST turbulence model allows obtaining the 

closest results to the experimental data. The deviation of pressure and velocity values obtained during modeling does 

not exceed 5% from their actual values. The temperature deviation does not exceed 10%. This is determined by the 

selected kinetic scheme of chemical transitions. All considered models and methods affect only the structure and 

development of the detonation wave front. There are no significant differences in the values of the parameters along 

the front (in the Taylor zone). Conclusion. The obtained results are of practical importance for the design and research 

of detonation engines. The use of the proposed calculation models will allow conducting numerical experiments for 

the pulse detonation engine chamber with sufficient accuracy, in comparison with experimental data. 

Keywords: detonation; pulse detonation engine; mathematical simulation; numerical experiment. 
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