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НИЗЬКОЧАСТОТНІ КОЛИВАННЯ ПРОДУКТІВ ЗГОРЯННЯ В КАМЕРІ 

РІДИННОГО РАКЕТНОГО ДВИГУНА МАЛОЇ ТЯГИ, ВИГОТОВЛЕНІЙ  

ЗА ДОПОМОГОЮ АДИТИВНИХ ТЕХНОЛОГІЙ  
 

 Коливання тяги двигуна обумовлені нестаціонарними динамічними процесами в камері згоряння. Наяв-

ність вихрової структури у течії продуктів згоряння в камері згоряння може призвести до динамічної  

нестійкості рідинного ракетного двигуна (РРД) з відносно високим рівнем коливань тиску. Цей вид не-

стійкості у низці досліджень пов'язують із вихроутворенням (Surface Vortex Shedding (SVS) – процес) 

при просторовому русі газоподібних продуктів згоряння компонентів палива РРД у камері згоряння та 

її розвиток часто розглядається як наслідок: поверхневого вихроутворення з різною шорсткістю стінок 

камери, - вихроутворенням після перешкоди при русі газоподібних продуктів, кутовим вихроутворенням 

в елементах конструкції камери згоряння. Проведено дослідження вищеописаних SVS динамічних проце-

сів під час течії газових продуктів згоряння в камері згоряння РРД малої тяги та виконано оцінку впливу 

поверхневого вихроутворення з різною шорсткістю стінок камери на гідродинамічні процеси в камері. 

Виконано математичне моделювання нестаціонарної течії газу в камері двигуна, яке у розв'язуваній за-

дачі розглядалося як двовимірне осе симетричне. Чисельний аналіз виконано за допомогою програмного 

комплексу скінченно-елементного аналізу ANSYS Fluent (LES - Large Eddy Simulation Model). На основі 

результатів чисельного дослідження динаміки камери згоряння РРД визначено, що рух газоподібних про-

дуктів згоряння палива вздовж стінок циліндричної камери відбувається з утворенням вихорів, що руй-

нуються в процесі переміщення газового потоку до критичного перерізу камери. Вихорутворення  

значною мірою залежить від шорсткості циліндричних стінок камери: при шорсткості циліндричних 

стінок камери на виході з форсунки камери утворюється циркуляційна зона високо амплітудного потоку 

газу, що розтягнута по довжині камери та коливається з частотою 1 Гц - 2 Гц. З аналізу результатів 

розрахунку випливає, що у камері РРД розвивається автоколивальний процес, при якому коливання тиску 

в камері можуть досягати величини 3 бар (величини 40 відсотків від номінальної величини тиску), що 

свідчить про SVS нестійкість камери згоряння. Результати чисельного аналізу підтверджуються да-

ними вогневих випробувань камери згоряння двигуна, проведеними для випадків полірування внутрішньої 

поверхні камери і без полірування.  
 

Ключові слова: рідинний ракетний двигун (РРД); адитивне виробництво; коливання тяги;  вихроутво-

рення продуктів згоряння; шорсткість внутрішньої поверхні камери; вогневі випробування. 

 

Вступ  

 
Рідинні двигунні установки різної тяги та схем-

них рішень відіграють вирішальну роль при вико-

нанні багатьох космічних місій. Сучасні космічні рі-

динні ракети для виведення на орбіту корисного на-

вантаження з меншим впливом на навколишнє сере-

довище вимагають використання недорогих, безпеч-

них і надійних двигунних систем [1 - 3]. Для того, 

щоб максимально відповідати цим критеріям, дизайн 

сучасних ракетних двигунів розробляється на основі 

застосування перспективних елементів і матеріалів, а 

також впровадження нових технологій. На сьогодні-

шній день нові технології стають перспективною 

стратегією розвитку ракетного двигунобудування. 

Такою успішною технологією є адитивне виробниц-

тво (АП) конструкції камери згоряння рідинного ра-

кетного двигуна РРД [1, 4, 5]. 

Адитивне виробництво (АП) - це передова тех-

нологія, що демонструє величезний потенціал для 

скорочення термінів та витрат на виготовлення ком-

понентів рідинних ракетних двигунів. Технологія 

адитивного виробництва дозволяє виготовляти ком-

поненти РРД зі складними просторовими конфігура-

ціями зовнішніх і внутрішніх профілів, такими як 

внутрішні канали рідини, що охолоджує, в камерах 

згоряння. В іншому (традиційному) випадку вигото-

влення цих компонентів РРД вимагало б складних 

виробничих операцій. Високоефективні ракетні дви-

гуни вимагають застосування матеріалів з високою 
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теплопровідністю та високою міцністю (таких як мі-

дні сплави) для облицювання камери згоряння, що 

необхідно для забезпечення адекватної температури 

стінок та відповідності наступним запасам міцності 

конструкції на робочих режимах. Ще однією вимо-

гою до конструкції РРД є мінімізація його ваги. [4]. 

Разом з тим, впровадження перспективних тех-

нологій при виготовленні та відпрацюванні РРД 

може призводити до небажаних явищ, наприклад, до 

динамічних процесів у камері згоряння РРД [6]. Зок-

рема, великі розмахи коливань тиску продуктів зго-

ряння в камері та обумовлені ними динамічні напру-

ження в елементах конструкції камери можуть зни-

зити надійність роботи РРД, а в окремих випадках 

призвести до руйнування двигунів та конструкції ра-

кети [7]. 

Метою статті є чисельне дослідження можливо-

сті та закономірностей розвитку низькочастотних ди-

намічних процесів у камері згоряння РРД малої тяги 

при виготовленні її за допомогою адитивних техно-

логій. 

 

1. Нестійкість робочого процесу в РРД 

 
Низькочастотні коливання тяги двигуна з пог-

ляду теоретичних основ динаміки РРД обумовлені 

нестаціонарними динамічними процесами камери 

згоряння [7]. 

Теоретично широко відома і досліджена (як те-

оретичними, так і експериментальними засобами) не-

стійкість РРД, що отримала назву Chug [8], при якій 

коливання тиску в камері згоряння РРД проявля-

ються в низькочастотному діапазоні до 200 Гц. 

Покладається, що Chug коливання РРД виника-

ють, коли фазові співвідношення тиску та витрат на 

вході в камеру згоряння змінюються таким чином, 

що виникають коливання швидкості впорскування 

палива, які при роботі РРД призводять до розвитку  

відповідних коливань тиску продуктів згоряння в ка-

мері. Chug нестійкість РРД у спрощених математич-

них моделях динаміки камери згоряння РРД теорети-

чно (методами математичного моделювання) дослі-

джена за допомогою врахування в рівнянні динаміки 

камери згоряння підвищених величин характерних 

часів запізнювань, обумовлених як коливальним ру-

хом рідини, так і рухом газів, що впорскуються в ка-

меру згоряння. 

Крім Chug нестійкості, відома низькочастотна 

нестійкість РРД [9], пов'язана з характером течії га-

зоподібних продуктів згоряння в камері. Наявність 

вихрової структури течії продуктів згоряння в деяких 

зонах камери згоряння може призвести до динамічної 

нестійкості ракетного двигуна з високими розмахами 

коливань тиску. Причини виникнення цього виду не-

стійкості [10] відносять до виникнення вихроутво-

рення (Surface Vortex Shedding (SVS)) при русі газо-

подібних продуктів згоряння компонентів палива в 

камері та розвиток такого турбулентного характеру  

течії розглядають як наслідок: 

– поверхневого вихроутворення з різною шорс-

ткістю стін камери, 

 – вихроутворенням після перешкоди при русі 

газоподібних продуктів, 

 – кутовим вихроутворенням в елементах конс-

трукції камери згоряння.  

Зазначені типи SVS нестійкості робочого про-

цесу в РРД характеризуються певною частотою коли-

вань, яка може значно відрізнятися від частот поздо-

вжніх акустичних мод коливань в камері і демонстру-

вати специфічну еволюцію в часі (у тому числі і спле-

ски, пов'язані зі стрибками тиску при зміні частот ко-

ливань протягом часу роботи камери РРД). Стрибки 

та зміни в розмахах коливань тиску продуктів зго-

ряння виявляються як результат динамічного зв'язку  

між акустикою камери та газо-гідродинамікою по-

току. 

 

2. Адитивні технології  

під час виробництва РРД  
 
Досягнення в галузі технології адитивного виро-

бництва стимулювали зміни в кількох інженерних га-

лузях, особливо в секторах ракетного двигунобуду-

вання та космічних енергетичних систем [1, 11]. Про-

тягом багатьох років значні дослідницькі зусилля 

були спрямовані на покращення механічних власти-

востей металевих деталей AП для того, щоб вони ві-

дповідали або навіть перевершували характеристики 

деталей, виготовлених традиційними методами виро-

бництва РРД. Ці зусилля були спрямовані на ство-

рення легких внутрішніх структур як компонентів 

конструкції РРД. Крім того, останнім часом були та-

кож відзначені деякі успіхи, зокрема [1], у процесах 

переробки та складах матеріалів, що застосовуються, 

що призводить до значного поліпшення міцності 

компонентів механічних конструкцій двигунів. Не-

зважаючи на ці успіхи, важливою проблемою, особ-

ливо недостатньо освітленою в сучасній літературі, є 

здатність точно відтворювати складену внутрішню 

геометрію камери двигуна закладену в дизайні – осо-

бливо в контексті виготовлення тонких внутрішніх 

рідинних каналів камери згоряння РРД. Разом з тим, 

якість поверхні цих каналів, які є незамінними в ор-

ганізації процесу належного охолодження камер кос-

мічних двигунів, відіграє життєво важливу роль у ди-

намічних процесах систем паливоподачі РРД. 

У передовій космічній техніці спостерігається 

зростаюча тенденція виготовлення вбудованих про-

точних каналів зменшеного діаметра для космічних 
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компонентів зі сплаву TC4. Зокрема, у технологіч-

ному масштабі з міліметрового діапазону розроблені 

проточні канали характеризуються чудовими термо-

провідними і гідравлічними характеристиками при 

виконанні проектних робіт для об'єктів з обмеженим 

простором, що характерно для камер згоряння РРД 

[10, 11]. Такі проточні канали сприяють гідродинамі-

чним процесам з високими характеристиками, що 

має вирішальне значення для дизайну передових дви-

гунних систем. 

Разом з тим, до сьогодні актуальною залиша-

ється проблема досягнення необхідної шорсткості 

поверхні камер, виготовлених AП. Зокрема, у дослі-

дженні [1] вивчалася шорсткість поверхні внутріш-

ніх тонких каналів потоку (діаметром 1 мм), вбудова-

них у просторові компоненти зі сплаву TC4, вигото-

влені AП. Підхід машинного навчання у цій роботі 

визначив, що товщина поверхневого шару є важли-

вим чинником, що впливає на шорсткість поверхні 

внутрішнього каналу, з показником важливості 

1.184. Цей показник формує параметри друку – шви-

дкість сканування та потужність лазера з оцінками 

0.758 та 0.512 відповідно. Визначено, що шорсткість 

виникає через тонкий шар товщиною 20 мкм, перева-

жно утвореного за рахунок прилипання порошку, 

тоді як більш товстого шару товщиною 50 мкм шор-

сткість виникає в основному через ефект ступінчас-

тої зміни поверхні. 

Аналогічні висновки можна зробити і про виго-

товлення та шорсткість внутрішньої поверхні стінок 

камери згоряння РРД. Однак в даному випадку необ-

хідно враховувати, що шорсткість внутрішньої пове-

рхні камери формує турбулентний характер течії 

газу, який може зробити внесок у розвиток коливаль-

ного процесу в пристінковому шарі камери при осьо-

вому русі продуктів згоряння в соплову частину ка-

мери. 

Розвиток низькочастотного коливального про-

цесу тиску P в камері (рис. 1) як явище виявлено під 

час обробки результатів вогневих випробувань РРД 

малої тяги (~ 200 Н) із зовнішнім діаметром камери 

32 мм. 

 

Рис. 1. Залежності тиску P в камері двигуна  

малої тяги від часу 

Сигнали від двох датчиків тиску на рис. 1 пока-

зані червоним та синім кольором. Даний робочий 

процес у камері двигуна досліджено при співвідно-

шенні компонентів палива (азотний тетроксид (АТ) – 

несиметричний диметилгідразин (НДМГ)) – 

1.85 [11]. При цьому виміряна висота шорсткості 

внутрішньої стінки циліндричної камери двигуна (пі-

сля її виготовлення із застосуванням адитивної тех-

нології) становила приблизно 59 мкм. Як випливає з 

рис. 1, протягом часу вогневих випробувань РРД в 

камері згоряння розвивалися автоколивання тиску P 

з мінімальною домінуючою частотою коливань 1 Гц 

- 2 Гц. У цьому загальний розмах коливань тиску до-

сягав величини 3-4 бар. 

Однак після полірування внутрішньої поверхні 

циліндричних стінок камери (тобто при зменшенні 

висоти шорсткості більш ніж у 10 разів) розмахи ко-

ливань тиску при вогневих випробуваннях (див. 

рис. 2) знизилися до 1.7 бар, а частоти коливань 

124 Гц - 248 Гц стали домінуючими (див. амплітуд-

ний спектр сигналу P на рис. 3), що свідчить про ус-

унення в цьому випадку в спектрі низькочастотних 

коливань з високою амплітудою тиску. 

 

Рис. 2. Залежності від часу тиску P в камері двигуна 

малої тяги після полірування її внутрішніх стінок  

Рис. 3. Амплітудний спектр сигналу, отриманого  

від датчиків тиску P в камері двигуна малої тяги  

після полірування внутрішніх стінок  
 

Таким чином, впровадження адитивних техно-

логій у виробництво сучасних конструкцій РРД є ва-

жливим завданням, яке необхідно вирішувати не 

тільки з урахуванням технологічних особливостей 

виробництва, але є важливою проблемою забезпе-

чення стійкості робочих процесів в камері РРД при 

P, бар 

t, с 

P, бар 

t, с 

A(P), бар/(Гц1/2) 

f, Гц 
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подальшому відпрацюванні двигуна в умовах вогне-

вих випробувань і його роботі на робочих режимах. 

 

3. Чисельне дослідження процесу течії 

газоподібних продуктів згоряння  

в камері двигуна малої тяги 
 
Аналіз впливу величини шорсткості внутріш-

ньої поверхні камери на характер турбулентної течії 

продуктів згоряння в камері РРД проведений для па-

раметрів і конструкції розглянутого вище двигуна 

малої тяги. Проведено чисельне моделювання дина-

мічних процесів, що мають місце при течії газових 

продуктів згоряння. Для простоти проведення чисе-

льного аналізу передбачається, що у камеру згоряння 

впорскується газ, що знаходиться у стані після окис-

лення (при співвідношенні компонентів палива АТ і 

НДМГ km=1.85), тобто склад продуктів згоряння та 

його параметри відповідають умовам термодинаміч-

ної рівноваги. За відомою умовною хімічною форму-

лою палива та при заданому тиску  проводиться тер-

модинамічний розрахунок складу продуктів зго-

ряння, розширення в соплі у припущенні рівноважної 

течії за термодинамічним методом аналізу високоте-

мпературних станів та процесів [12]. Математичне 

моделювання нестаціонарної течії газу в камері дви-

гуна проведено засобами програмного комплексу 

скінченно-елементного аналізу ANSYS Fluent (LES) 

[13]. У розв'язуваній задачі нестаціонарна течія газу 

розглядалася як двовимірна осесиметрична. Про скі-

нченно-елементне представлення досліджуваної га-

зової порожнини камери згоряння двигуна можна су-

дити за рис. 4. Граничні умови: (перетин перед вкрай 

лівою порожниною в центрі – умовне місце упорску-

вання продуктів згоряння через відцентрову форсу-

нку – позначено симетричними стрілками, течія че-

рез критичний перетин камери – також умовно поз-

начена стрілками. Розрахункова сітка побудована за-

собами ANSYS Workbench за допомогою методу 

Multizone містить 14373 комірок. 

 

 
 

Рис. 4. Скінченно-елементне представлення 

досліджуваної газової порожнини камери  

згоряння двигуна 

 
При вирішенні вказаної задачі з метою якісної 

оцінки можливості чисельного методу та результатів 

визначення динамічних параметрів процесу при роз-

рахунку турбулентності течії були проаналізовані на-

ступні розрахункові показники шорсткості стінок:  

1) з висотою 59 мкм та 2) з висотою 0 мкм. 

Результати розрахунків картини турбулентної 

течії подано на рис. 5 на якому представлена діаграма 

еволюційної зміни в часі динамічної складової тиску  

в різних точках простору камери згоряння. Дані роз-

рахунки були проведені стосовно конструкції камери 

згоряння без полірування внутрішніх стінок (період 

«руйнування» вихорів –dT=0.015 c, частота автоко-

ливань f =66 Hz). 

 

  

а - 1.30 с 

 

b - 1.34 c 

с – 1.37 с  

 

Рис. 5 Зміна в часі динамічної складової тиску Pdin  

у просторі камери згоряння з урахуванням  

шорсткості внутрішніх стінок:  

а, b, c – різні моменти часу процесу   

 

т.1 

Pdin, Па 

Pdin, Па 

Pdin, Па 
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Як випливає з рис. 5, після впорскування через 

форсунку і горіння компонентів палива в лівій час-

тині камери (приблизно на відстані 25 % від осьової 

довжини камери) при течії продуктів згоряння фор-

мується область тороїдального зворотно-поступаль-

ного руху газу (з підвищеною динамічною складо-

вою тиску вздовж центральної осі і на циліндричній 

периферії частини камери). Ця область періодично 

зміщується до входу в критичний переріз камери те-

чії і різко руйнується поблизу критики. 

Як випливає з рис. 5, в камері згоряння рух газо-

подібних продуктів згоряння компонентів палива 

РРД вздовж стінок циліндричної камери відбувається 

з утворенням вихорів (закрученого потоку), які пері-

одично руйнуються з різкою зміною тиску в процесі 

переміщення газового потоку до критичного перерізу 

камери. При шорсткості стінок (заввишки 59 мкм) на 

виході з форсунки утворюється циркуляційна порож-

нина, з якої виходить зона високо  амплітудного по-

току газу, що коливається. 

З результатів розрахунків залежностей динаміч-

ної складової тиску (в зафорсуночній частини камери 

(розрахункова точка т.1)) від часу (див. рис. 6) також 

випливає, що в динамічній системі, що розгляда-

ється, встановлюється автоколивальний процес, при 

якому коливання тиску в камері можуть досягати ве-

личини 3 бар, що свідчить про розвиток SVS нестій-

кості камери згоряння. Ці розрахунки виконані при 

спрощенні досліджуваного динамічного процесу 

шляхом «виключення» з моделювання горіння ком-

понентів палива. У зв’язку з цим теоретична залеж-

ність, представлена на рис. 6, тільки якісно близька 

до експериментальної залежності тиску компонентів 

палива в зоні камери поблизу вогневого днища ка-

мери (наведеної на рис. 1). Однак отримана розраху-

нкова залежність також, як експериментальна, харак-

теризується низькочастотними автоколиваннями з 

частотою від 14 до 16 Гц і розмахами до 2 бар. 

 

 
 

Рис. 6. Розрахункова залежність від часу динамічної 

складової розрахункового тиску на стінці камери в 

зафорсуночній області (т.1), отриманого при  

витіканні гарячого газу з камери без полірування 

внутрішніх стінок 

 

Для порівняння з даними експериментального  

дослідження рис. 2, 3 (варіанти експериментальної 

залежності тиску в камері від часу після полірування 

стінок камери) на рис. 7, 8, 9 наведено аналогічні ре-

зультати чисельного дослідження розрахункового 

випадку з «нульовою» шорсткістю стінок камери – 

параметри коливань автоколивань тиску в зоні перед-

нього вихроутворення в об'ємі камери при осьовому 

перебігу газоподібних продуктів згоряння до крити-

чного перерізу. 

Як випливає з аналізу даних результатів моде-

лювання, у випадку з «нульовою» шорсткістю стінок 

в камері згоряння також встановлюється коливаль-

ний процес із значно меншими величинами розмахів 

коливань динамічної складової тиску – до 1 бар 

(рис. 8). При цьому в даному випадку в спектрі час-

тот відсутня низька (у декілька Гц як на рис. 1)  

частота коливань тиску, а реалізується частота коли-

вань, що визначається системою подачі палива – 

66 Гц – 100 Гц (див. амплітудний спектр тиску ка-

мери на рис. 9). 

Цей ефект можна пояснити зміною характеру  

турбулентної течії продуктів згоряння. З результатів 

побудови діаграм розподілу динамічної складової ти-

ску (рис.7) випливає, що в даному розрахунковому 

випадку (тобто з «нульовою» шорсткістю стінок ка-

мери) інтенсивність вихроутворення - область то- 

роїдального зворотно-поступального руху газу в на-

прямку поздовжньої осі камери в кілька разів менше, 

ніж аналогічна область у разі шорсткості стінок ка-

мери (на рис. 5). 

Таким чином, з результатів проведених розраху-

нків випливає, що на основі чисельного моделювання 

течії продуктів згоряння в камері реалізовано автоко-

ливальний процес (тиск та витрати в камері зго-

ряння), який якісно та багато в чому кількісно близь-

кий до експериментальних за параметрами автоколи-

вань продуктів згоряння, що спостерігаються при во-

гневих випробуваннях досліджуваного РРД малої 

тяги. 
 

5. Висновки  
 

На основі отриманих теоретичних та експериме-

нтальних результатів зроблено такі висновки: 

1. Показано можливість розвитку SVS нестійко-

сті камери згоряння РРД малої тяги, яка обумовлена 

автоколиваннями продуктів згоряння внаслідок їх-

нього вихроутворення в процесі руху від зони впорс-

кування до критичного перерізу камери. 

2. Визначено, що в зоні підвищеної шорсткості 

циліндричних стінок камери згоряння (виготовленої  

на основі адитивної технології) створюються умови 

для розвитку коливальної турбулентної течії та торо-

їдального вихроутворення газоподібних продуктів  
 

t, c 

Pdin т.1, Па 
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a– 0.12 c 

 

b – 0.125 с   

 
c – 0.135 с 

Рис. 7 Зміна в часі динамічної складової тиску Pdin в 

просторі камери згоряння з урахуванням поліру-

вання внутрішніх стінок:  

а, b, c – різні моменти часу процесу 
 

 
 

Рис. 8. Розрахункова залежність від часу  

динамічної складової розрахункового тиску  

на стінці камери малої тяги в зафорсуночній  

області, отриманого при витіканні гарячого газу  

з камери малої тяги з «нульовою» шорсткістю  

стінок камери    
 

 
 

Рис. 9. Амплітудний спектр сигналу,  

отриманого з розрахункових залежностей  

від часу динамічної складової розрахункового  

тиску на стінці камери малої тяги в зафорсуночній 

області (т.1) 

 

згоряння. Вихроутворення газоподібних продуктів 

згоряння є наслідком відмінностей у характері їхньо ї 

турбулентної течії безпосередньо вздовж циліндрич-

ної стінки камери (з активними втратами на тертя) та 

зворотної течії вздовж осі камери (із суттєво мен-

шими втратами на тертя). Процес розвитку та руйну-

вання вихорів високотемпературного газу в цилінд-

ричній камері згоряння призводить до низькочастот-

них автоколивань тиску в камері.  

3. Автоколивальний процес у проведених розра-

хунках якісно та багато в чому кількісно близький за 

величинами експериментальних параметрів автоко-

ливань продуктів згоряння, що спостерігаються при 

вогневих випробуваннях досліджуваного РРД малої 

тяги.  

4. Виконання робіт із полірування внутрішньої 

поверхні циліндричної частини камери, виготовленої 

за допомогою адитивних технологій, сприяє зни-

женню рівня пульсацій турбулентної течії продуктів 

згоряння і як наслідок веде до зменшення амплітуд 

коливань тиску в камері. 
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LOW-FREQUENCY OSCILLATIONS OF COMBUSTION PRODUCTS IN  

THE CHAMBER OF A LOW-THRUST LIQUID ROCKET ENGINE MANUFACTURED  

USING ADDITIVE TECHNOLOGIES   

Inna Bashliy, Olexiy Nikolayev, Roman Marchan  

Oscillations in engine thrust are due to nonstationary dynamic processes in the combustion chamber. The pres-

ence of vortexes in the combustion product flow in the combustion chamber can lead to liquid rocket engine (LRE) 

dynamic instability with a relatively high level of pressure oscillation. In a number of studies, this type of instability 

is associated with vortex formation (Surface Vortex Shedding (SVS) - process) during the spatial movement of LRE 

propellant gaseous products in the combustion chamber, and its development is often considered as a consequence: 

surface vortex formation with different chamber walls roughness, vortex formation after an obstacle in the gaseous 

product movement, and angular vortex formation in the combustion chamber structure elements. The study of the 

above-described SVS dynamic processes during the flow of gaseous products in the combustion chamber of a low-

thrust LRE was carried out, and the influence of surface vorticity formation on the hydrodynamic processes in the 

chamber was evaluated for different chamber walls roughness. Mathematical modeling of the unsteady gas flow in 

the engine chamber was performed, which was considered a two-dimensional axisymmetric in the solved problem. 

Numerical analysis was performed using the ANSYS Fluent finite element analysis software (LES - Large Eddy 

Simulation Model). Based on the results of the numerical study of the LRE combustion chamber dynamics, it was 

determined that the movement of the combustion gaseous products along the walls o f the cylindrical chamber occurs 

with the formation of vortices, which are destroyed in the process of moving the gas flow to the chamber throat section. 

Vortex formation largely depends on the chamber cylindrical walls roughness: with the roughness of the  chamber 
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cylindrical walls, the circulation zone of high-amplitude gas flow is formed at the chamber inlet, which is stretched 

along the chamber axial length and oscillates with a frequency of 1 Hz - 2 Hz, As follows from the analysis of the 

calculation results, the amplitudes of the pressure self-oscillating process (that develops in the LRE chamber during 

oscillations in the chamber) can reach 3 bar (that is value of 40 % of the nominal chamber pressure value), which  

indicates SVS instability of the combustion chamber. The results of the numerical analysis were confirmed by the fire 

test data of the engine combustion chamber for cases in which the chamber inner surface was polished and without 

chamber polishing. 

Keywords: liquid rocket engine (LRE); instability; thrust oscillations;  vortex formation; walls roughness; 

engine fire test. 
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